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Projecte d’un avió contra incendis amfibi
Roger Ayats López
Resum
El nombre d’aeronaus amfíbies dissenyades per a l’extinció d’incendis és molt
reduït. Només s’ha desenvolupat un únic model específicament amb aquest ob-
jectiu, mentre que els altres són meres adaptacions d’aeronaus comercials con-
vencionals.
L’objectiu d’aquest projecte és realitzar el dimensionament i la configuració preli-
minar d’una aeronau amfíbia per a l’extinció d’incendis, de manera que actualitzi
el model existent, en millori les actuacions i augmenti la capacitat de líquids
extintors.
El projecte s’estructura en diferents capítols que es poden agrupar en quatre grans
blocs:
El primer bloc consta d’una introducció a les aeronaus amfíbies d’extinció d’in-
cendis i un estudi del mercat potencial. El segon està format pel disseny de l’a-
eronau, la planta propulsora i l’avaluació de l’estabilitat estàtica. Un tercer bloc
desenvolupa les actuacions i realitza una comparació entre l’aeronau dissenyada
i la competidora. Finalment el quart bloc consta d’un pla de manteniment i un
anàlisi de les implicacions ambientals.
Una vegada finalitzat el projecte i analitzats els resultats obtinguts, es conclou
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Objectiu
L’objectiu d’aquest projecte és realitzar el dimensionament i la configuració prelimi-
nar d’una aeronau amfíbia per a l’extinció d’incendis, de manera que s’estableixi un
punt de partida per a fases de disseny posteriors.
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Justificació
El nombre d’aeronaus amfíbies dissenyades per a l’extinció d’incendis és molt reduït.
L’únic avió concebut expressament per aquest objectiu data de l’any 1969 i els més
moderns són meres adaptacions d’aeronaus comercials.
Degut a la falta de models amfibis específics per a les tasques d’extinció i donat que
l’única aeronau dissenyada amb aquesta finalitat no incorpora la tecnologia més
moderna, es creu convenient realitzar el projecte preliminar d’un avió que satisfaci
aquestes necessitats.
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Abast
Aquest projecte desenvolupa el disseny preliminar d’un avió amfibi especialitzat en
l’extinció d’incendis. Al tractar-se d’una primera aproximació, s’analitzen les princi-
pals característiques de l’aeronau sense entrar en detalls específics propis de fases
de disseny posteriors. A continuació es presenta una breu descripció dels aspectes
desenvolupats al llarg del projecte.
• Per tal d’establir un punt de partida per al disseny, es realitza una introducció
a l’operativa i la coordinació d’aquest tipus d’aeronaus.
• S’analitza el mercat potencial i, per tal de satisfer altres necessitats dels possi-
bles clients, es proposen unes funcionalitats afegides a les d’extinció.
• Es desenvolupa un dimensionament de les masses de l’aeronau i s’obté el punt
de disseny.
• Es realitza la configuració preliminar de l’avió: fuselatge, zona de flotació,
disseny aerodinàmic de l’ala i els estabilitzadors, centrat, posicionament del
tren d’aterratge i assajos de càrrega sobre l’estructura alar.
• S’analitza l’estabilitat de l’aeronau: aerostàtica i hidrostàtica.
• S’escull una planta propulsora i es dimensionen els aspectes generals de l’hèlix.
• Es determinen les actuacions bàsiques: pèrdua, enlairament, ascens, aterratge,
diagrames de càrrega de pagament i de càrregues d’extinció.
• Es realitza una comparació entre les característiques obtingudes per l’aeronau
del projecte i les de la competidora.
• S’analitza l’impacte ambiental de l’aeronau: emissions de gasos contaminats,
soroll i retardants químics.
• Finalment s’estableixen les bases d’un futur pla de manteniment.
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Requisits
A continuació es mostren els requisits inicials imposats sobre el projecte:
• L’aeronau a desenvolupar ha de ser un avió amfibi per a l’extinció d’incendis.
• El seu radi d’acció ha de ser, com a mínim, de 1.200 km.
• Ha de poder transportar un mínim de 6.000 l d’aigua.
• Simultàniament, ha de transportar 1.000 l de retardants químics.
• La seva velocitat de creuer ha de ser 360 km/h.
• S’ha de desenvolupar un disseny que faciliti el manteniment de l’aeronau.
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Capítol 1
Introducció
Aquest primer capítol presenta una aproximació a l’extinció d’incendis, tant a les
tècniques utilitzades per combatre el foc com a la coordinació i l’operativa de les
aeronaus implicades.
En primer lloc, a la secció 1.1 es fa una breu descripció de l’evolució històrica de les
aeronaus amfíbies i d’extinció d’incendis. En segon lloc, a la secció 1.2 s’exposen els
objectius i usos d’aquest tipus d’aeronaus. La secció 1.3 mostra les característiques
de la lluita contra incendis i l’operativitat des les aeronaus. Tot seguit, la secció
1.4 analitza els fonaments de la coordinació dels mitjans aeris i terrestres per dur a
terme les tasques d’extinció. Finalment, la secció 1.5 fa un breu anàlisi dels diferents
tipus de retardants químics emprats en la lluita contra el foc.
1.1 Perspectiva històrica
La història de l’aviació es remunta a l’any 1903 quan els germans Wright construïren
el primer avió, un artefacte molt rudimentari que els va permetre volar poc més de
36 metres [1].
La idea d’exportar aquest nou concepte de transport a la nàutica no tardà massa
temps en aparèixer. A l’any 1910 l’enginyer francès Henry Fabre pilotà el primer
hidroavió de la història: Le canard ‘l’ànec’ [2]. A partir d’aquest primer prototip,
altres enginyers francesos com els germans Voisin van construir diverses evolucions,
algunes considerablement desenvolupades, que van entrar a formar part de la ma-
quinaria de guerra de l’exèrcit [3].
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Paral·lelament a Estats Units, Glen H. Curtiss, que treballava a l’AEA (Aerial Experi-
ment Association), va desenvolupar un hidroavió anomenat Hydroaeroplane que va
emprendre el primer vol l’any 1912 [4]. Cal destacar que aquest va ser el primer
disseny d’hidroavió en incloure un fuselatge en forma de step o ‘graó’, un tret carac-
terístic de vital importància present en la geometria dels dissenys més moderns.
A l’any 1913 el pilot Jacques Schneider crea el «Trofeu Schneider», també anomenat
Coupe d’Aviation Maritime Jacques Schneider. Només hi podien participar hidroavi-
ons, ja que consistia en realitzar una cursa a mar obert al llarg d’un circuit triangular
de 280 km de llargada, tot i que anys més tard passaren a ser 350 km. Es va crear per
incentivar el desenvolupament d’aquests avions innovadors a l’època i estudiar-los
amb major profunditat.
Amb l’arribada de la I Guerra Mundial la falta d’infraestructura disponible per enlai-
rar els convencionals avions terrestres, degut a la destrucció causada pels combats,
va provocar que els hidroavions adquirissin un paper més dominant. Aquests do-
naven una versatilitat i una capacitat d’operació molt superiors als avions equipats
amb rodes, fins al punt que un dels dissenyats per Curtiss va ser usat per al combat
a l’exèrcit americà [4].
Acabada la Gran Guerra els dissenys eren prou avançats per permetre que a l’any
1919 l’hidroavió anomenat Navy-Curtiss creués per primera vegada l’Oceà Atlàntic
[5]. Per altra banda, al mateix any als Estats Units es comencen a usar avions per
realitzar tasques de vigilància forestal i prevenció d’incendis. En el propers anys es
faran intents de llançar aigua des dels avions mitjançant petits dipòsits, però el seu
resultat no serà satisfactori [6].
Durant el període comprès entre les dues guerres mundials es reconstrueixen els
danys comesos per la guerra, i l’abundància d’infraestructures terrestres comporta
una davallada significativa de la utilització dels hidroavions. Els avantatges dels
avions convencionals eren més atractius i els hidroavions van caure en desús. Només
van continuar sent estudiats en l’àmbit militar [4].
A la II Guerra Mundial es repeteix l’escenari de destrucció i falta d’infraestructura.
En conseqüència s’adopta la mateixa solució que en el cas de l’anterior guerra, els
hidroavions recuperen la iniciativa a tots els nivells sobretot en salvament marítim i
observació. Ja cap al final de la guerra destaca la construcció del model H-4 Hercules,
que serà l’hidroavió més gran de la història, pensat per transportar grans quantitats
de càrrega. També durant aquest període la companyia Pan America realitza les
primeres rutes transpacífiques [4].
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Alhora cap a l’any 1944, aprofitant el gran nombre de paracaigudistes que retornen
als Estat Units, es comencen a utilitzar avions per llançar aquest personal i material
especialitzat sobre els incendis forestals; així es buscava donar una resposta ràpi-
da a qualsevol tipus d’incendi. Aquest fet suposa la creació del conegut cos dels
Smokejumpers [6].
A la dècada dels 50, acabada la guerra, torna a donar-se la relació inversament pro-
porcional entre la infraestructura disponible i la importància dels hidroavions. Al
tornar a reconstruir-se els camps de vol i augmentar la capacitat de mobilitat dels
avions terrestres, els hidroavions perden de nou la utilitat [4]. Els avions convencio-
nals oferien moltes més comoditats: facilitat d’embarcament de càrrega i passatgers,
disponibilitat d’abundants camps de vol prop de les grans ciutats, independència
respecte la situació de llacs i mars, major velocitat de vol, menor consum de com-
bustible, etc. Per això des de llavors la utilització dels hidroavions recau merament
sobre l’àmbit militar i la lluita contra incendis.
L’escassetat de dissenys d’avions amfibis adients propicia que, a l’any 1953, es co-
mencin a realitzar les primeres adaptacions d’aeronaus de transport comercial per
a l’extinció d’incendis. Es reconverteixen no només per a poder transportar dipòsits
d’aigua carregats en una base terrestre, sinó que en alguns casos es fan lleugeres
modificacions al fuselatge per tal que l’aeronau pugui també «amerar» i carregar els
dipòsits en llacs i mars [6].
A finals de la dècada dels 50 i principi dels 60 s’inicia la utilització dels helicòpters
per a objectius forestals. És llavors quan es comencen a provar diversos sistemes per
transportar i descarregar aigua; el més conegut és l’helibalde, emprat per primer
cop en un Bell 47 [6].
A l’any 1969 el constructor d’aeronaus Canadair comença a comercialitzar l’únic avió
amfibi concebut expressament per a l’extinció d’incendis, el CL-215 [7]. Aquest, jun-
tament amb algunes de les seves evolucions, és actualment un dels més emprats en
la lluita contra incendis forestals, i segueix sent l’únic del mercat dissenyat expres-
sament per a aquest fi.
A partir de la dècada dels 80 el desenvolupament d’avions amfibis recau gairebé ex-
clusivament en l’àmbit militar. Només algunes companyies com Canadair i Dornier
han seguit desenvolupant aquest tipus d’aeronaus. Per altra banda, altres construc-
tors com Beriev han optat per seguir adaptant alguns dels seus models per tal de que
puguin operar com a amfibis [4].
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Actualment la presència d’avions amfibis es limita gairebé exclusivament a Canadà
i Estats Units. En aquests països és una pràctica habitual usar-los per a l’aviació ge-
neral, de manera que abunden els hidroports especialitzats. Fora d’aquestes regions
han caigut completament en desús, fins i tot en les operacions militars, tret de la
vessant forestal i de salvament.
1.2 L’ús dels mitjans aeris en incendis forestals
Els mitjans aeris són un recurs fonamental per a l’extinció d’incendis degut a la
seva velocitat, versatilitat i capacitat de càrrega. Poden realitzar tant operacions de
suport als efectius terrestres com actuacions en zones geogràfiques de difícil accés.
A més, degut a la diversitat d’aeronaus existents: amfíbies, aeronaus de càrrega
a terra i helicòpters; es disposa d’un ampli ventall de possibilitats que es poden
adaptar de la manera convenient a cada situació. En concret, es diu que ‘no hi ha
una aeronau millor que una altra per a l’extinció d’incendis, hi ha diferents opcions
tàctiques sobre el terreny que s’ajusten millor a les característiques tècniques ofertes
per cada una d’elles’ [6].
Els objectius principals per als quals s’utilitzen els mitjans aeris en incendis forestals
són els següents [6]:
• Suport a les unitats terrestres. Aquest és l’objectiu principal, ja que l’eficièn-
cia òptima en l’extinció només s’aconsegueix amb una bona coordinació entre
ambdós tipus d’efectius. Actuen reduint la intensitat del foc per tal de fer-lo
controlable per part de les unitats terrestres, i també transmetent informació
de l’evolució de l’incendi a la resta dels efectius.
• Atenció a objectius prioritaris. Les aeronaus poden arribar més ràpidament
a objectius de difícil accés que requereixin una intervenció immediata. També
actuen sobre els fronts secundaris de l’incendi, generalment desatesos per les
unitats terrestres, que poden envoltar els efectius i deixar-los aïllats.
• Helitransport. El transport d’efectius des de les bases fins al foc i també entre
diferents ubicacions dins el propi incendi és primordial. Cal que sigui el més
ràpid possible per evitar que el foc es propagui, com també pot ser un medi de
fugida en cas de quedar envoltats pels fronts.
• Coordinació. En qualsevol incendi de certes dimensions sempre hi ha una
aeronau, generalment un helicòpter, que sobrevola la zona i controla tots els
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efectius. És necessari per establir les zones i freqüències de descàrregues de
les aeronaus i dirigir les unitats terrestres. A la secció 1.4 s’exposa amb més
detall aquesta tasca.
• Vigilància. Els medis aeris són de gran utilitat a l’hora de realitzar tasques de
vigilància de les masses forestals i zones de risc, com ara les xarxes de molt
alta tensió.
• Presa d’imatges. Generalment s’acostuma a prendre tant imatges com dades
tècniques dels incendis per realitzar-ne un estudi posterior. Les conclusions
d’aquests són de gran interès per perfeccionar tècniques i establir nous proce-
diments d’actuació.
• Evacuació sanitària. En cas que sigui necessari poden traslladar amb rapidesa
personal i víctimes ferides als centres sanitaris corresponents.
Deixant de banda els objectius, també és interessant mesurar el temps de reacció i
l’eficiència de les aeronaus que intervenen en les tasques d’extinció. A continuació
la taula 1.1 mostra el temps d’intervenció de les aeronaus en comparació amb el
dels mitjans terrestres. Les dades corresponen a unes estadístiques que n’avaluen
l’eficiència entre els anys 2001 i 2010 a l’estat espanyol [8].
Taula 1.1. Temps d’intervenció dels efectius terrestres i aèris entre els anys 2001 i 2010 [8]
Tipus de medi
Temps de primera arribada (%)
≤ 30 minuts ≤ 45 minuts
Medis terrestres 72,79 83,62
Medis aeris 54,34 73,67
S’observa que els mitjans aeris, tot i disposar d’una velocitat punta més elevada que
els terrestres, intervenen més tard. Això és degut a que, per norma general, aquests
no es mobilitzen fins que almenys alguna dotació terrestre ja ha inspeccionat la zona
i té informació de les característiques de l’incendi. Sabent que el cost d’operació dels
mitjans aeris és molt major que el dels terrestres, es comprensible que s’apliquin
aquest tipus de polítiques.
Per altra banda la taula 1.2 mostra la quantitat de sinistres a l’estat espanyol amb
intervenció de mitjans aeris i les superfícies tractades.
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Taula 1.2. Característiques dels sinistres amb intervenció de medis aeris entre els anys 2001
i 2010 [8]
Sinistres amb intervenció de medis aeris Superfícies ateses (ha)
Conats (<1ha) Incendis (≥1ha) Total Sup. arbres Sup. forestal
16.857 20.467 37.324 327.619,75 846.305,79
(15,3%) (26,5%) (21,8%) (86,5%) (74,3%)
S’observa que els mitjans aeris només han intervingut en el 21,8% dels incendis
durant aquest període de 2001 a 2010, però la superfície d’arbres tractada durant el
mateix temps és del 86,5% i la forestal del 74,3%. Aquests resultats destaquen una
elevada eficiència, ja que amb poca presència aconsegueixen extingir gran part de
les hectàrees cremades.
En conclusió, els mitjans aeris no poden actuar en totes les situacions d’incendis i
comporten unes despeses d’operació importants; però queda provada la seva versa-
tilitat i potencial si se’n fa un ús adient.
1.3 Operacions aèries en incendis forestals
A continuació s’exposa una aproximació a les operacions aèries en els incendis
forestals. En primer lloc es parla de les característiques generals sense entrar en
detall en la tipologia d’aeronau. Tot seguit, la secció 1.3.4 se centra exclusivament
en les aeronaus d’ala fixa degut a que aquesta és la tipologia a desenvolupar en
aquest projecte.
1.3.1 Descàrregues
Una descàrrega està formada pels líquids extintors, ja siguin aigua o retardants quí-
mics, una vegada alliberats i caient degut a l’acceleració de la gravetat. Efectuar-la
és la finalitat de tota operació aèria d’extinció d’incendis, ja que és l’únic contacte
físic que des de l’aeronau es té sobre el foc.
El patró de descàrrega és la geometria amb la que una descàrrega impacta sobre el
terreny. Així doncs, controlar-lo en la major mesura possible és de vital importància
per assegurar l’èxit de la missió. Ara bé, aquest control no sempre és efectiu ja que
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la descàrrega està condicionada per gran quantitat d’agents externs que la poden
distorsionar. Alguns d’aquests són [6]:
• La tipologia d’aeronau. Depenent del tipus d’aeronau que s’empri, aquesta
tindrà unes característiques i limitacions operacionals que afectaran les possi-
bilitats de realitzar la descàrrega.
• Capacitat dels dipòsits. En funció de la quantitat de litres que sigui capaç de
transportar l’aeronau, aquesta descàrrega per una banda cobrirà més o menys
superfície forestal; d’altra banda podrà ser més o menys densa en funció del
que precisi cada situació.
• Sistema de descàrrega. Si aquest és seqüencial i obra els dipòsits de manera
progressiva permetrà una millor distribució dels líquids.
• Altura de la descàrrega. Aquesta afecta clarament a la cobertura de la descàr-
rega i a la seva densitat. A continuació la taula 1.3 mostra les altures mínimes
i òptimes de descàrrega de diferents models d’aeronau.
Taula 1.3. Altura de descàrrega mínima i òptima per diferents models d’aeronau [6]
Model d’aeronau Altura mínima descàrrega Altura òptima descàrrega
Avions
Tipus II 46 m 76− 64 m
Tipus III 18 m 30− 24 m
Helicòpters
Tipus I 6 m 18− 12 m
Tipus II 4 m 15− 9 m
Tipus III 4 m 12− 6 m
A la taula anterior, els diferents tipus d’aeronau fan referència a la classificació
més habitual de les aeronaus d’extinció d’incendis, que s’estableix en funció de
la quantitat de litres de líquids extintors poden transportar. Per a les aeronaus
d’ala fixa, el tipus I el conformen aquelles que tinguin una capacitat major de
10.000 l, tipus II entre 5.000 l i 9.999 l, tipus III entre 3.000 l i 4.999 l, i les
de tipus IV menor de 3.000 l. En canvi per als helicòpters, els de tipus I tenen
una capacitat major de 2.000 l, tipus II entre 1.200 l i1.999 l, i els de tipus III
menor de 1.200 l.
• Velocitat de l’aeronau. Influeix bàsicament en l’àrea coberta i la densitat de
la descàrrega.
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• Orografia del terreny. Intervé en dos nivells: primer amb el pendent del
terreny (que afecta en la repartició de l’aigua), i segon amb la dificultat d’accés
a la zona de l’incendi (que farà que la descàrrega no es realitzi amb comoditat).
• Vent. No només influeix en la capacitat de volar per part de l’aeronau sinó
també en la densitat i l’àrea de cobertura de la descàrrega. Amb un vent a
partir dels 15 kts s’ha d’avaluar si l’efectivitat de les descàrregues és l’esperada.
Si supera els 25 kts les descàrregues ja no són efectives i els mitjans aeris s’han
de retirar [6].
• Densitat de la massa forestal. Com més densitat i altura té la massa forestal
la descàrrega penetra amb menys intensitat al terreny, de manera que es veu
reduïda dràsticament la seva efectivitat.
• Seguretat. És un factor clau en les descàrregues ja que, si les circumstàncies
no ho permeten, aquesta no es realitzarà. La presència de cables elèctrics o un
pendent massa acusat pot fer suspendre les operacions aèries.
Tècniques de descàrrega
Les tècniques de descàrrega són la utilització d’aquestes característiques que afecten
al patró de descàrrega, bàsicament altura i velocitat de vol, segons el que requereixin
les circumstàncies. Actualment n’hi ha de diferents tipus; les més importants són
[6]:
• Descàrrega en estacionari. Només és possible de realitzar amb helicòpters i
consisteix en descarregar l’aigua des d’un punt estàtic de manera que caigui a
plom sobre la vertical.
És una tècnica molt poc habitual per dues raons: la primera és perquè la cor-
rent descendent generada pel rotor principal escampa i alimenta el foc, la
segona és perquè al realitzar-se prop del terreny, en cas de patir una pèrdua
de potència, l’aeronau no té prou altura com per realitzar una operació d’au-
torotació. És per tot això que només s’utilitza de manera molt puntual per a
objectius de petites dimensions.
• Descàrrega llarga. Aquesta consisteix en escampar el màxim possible els lí-
quids extintors. Els avions acostumen a obrir els dipòsits de manera seqüencial
per controlar el flux alliberat. En canvi els helicòpters només ho poden acon-
seguir realitzant una passada a elevada velocitat.
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En concret aquesta tècnica prioritza l’extensió tractada enfront de la densitat
de la descàrrega. És per això que se sol usar quan els flancs de l’incendi són
molt llargs i regulars.
• Descàrrega curta. És la tècnica oposada a l’anterior. Consisteix en descarregar
tot el líquid en una zona molt concentrada de manera que augmenti la densitat
mentre disminueix la superfície tractada. Els avions l’aconsegueixen en obrir
tots els dipòsits alhora, en canvi els helicòpters han de realitzar una passada a
baixa velocitat.
Aquesta tècnica s’utilitza tant en incendis de petites dimensions com en els
flancs secundaris dels de major extensió.
• Descàrrega baixa. És la descàrrega d’aigua a baixa alçada just per sobre la
vegetació. Cal destacar que si és massa baixa pot resultar perillosa pel personal
de terra que actua a les immediacions del lloc on s’ha produït. Per això es
defineixen unes mínimes altures de descàrrega per a cada tipus d’aeronau.
Aquestes ja s’han mostrat anteriorment a la taula 1.3.
Les descàrregues baixes tenen més capacitat de penetració degut a la seva
alta densitat i presenten una poca exposició al vent. La figura 1.1 mostra un
exemple d’aquest tipus.
Figura 1.1. Descàrrega baixa i curta efectuada per un Bombardier CL-415 [9]
• Descàrrega alta. És la tècnica oposada a l’anterior. En aquest cas s’intenta
simular una lleugera pluja sobre la zona de l’incendi de manera que s’humitegi
la vegetació.
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S’usa per remullar zones ja sota control o amb poca intensitat de foc. A més,
no se sol utilitzar amb retardants químics ja que la seva extremada dispersió
n’anul·la l’efecte.
1.3.2 Llançaments
Els llançaments són l’emplaçament de les descàrregues sobre el terreny. A més, són
la fase del vol més exigent pel pilot i la que comporta uns majors riscos: en aquestes
situacions és quan l’aeronau vola més lentament i pròxima a la velocitat de pèrdua,
l’altura sobre el terreny és mínima, la temperatura elevada redueix significativa-
ment l’empenta dels motors, les corrents ascendents (productes també de l’escalfor
del foc) desestabilitzen l’aeronau, l’augment sobtat del factor de càrrega degut a
l’alliberament de la descàrrega produeix un ascens brusc, etc.
La combinació de diverses descàrregues dóna lloc a diferents tipologies de llança-
ment. Els més importants es mostren a continuació [6].
• Llançaments en cadena. Consisteix en el solapament de descàrregues conse-
cutives, de manera que es vagi estenent la superfície tractada. La figura 1.2 en
mostra un exemple.
Figura 1.2. Exemple de llançament en cadena [6]
Aquest tipus de llançament s’utilitza per progressar pels flancs i la cua de l’in-
cendi donant suport a les unitats terrestres.
• Llançaments parcials. Consisteix en descarregar progressivament els dipòsits
en diverses descàrregues consecutives. D’aquesta manera l’aeronau ha de rea-
litzar com a mínim dues passades per sobre l’incendi i llançar sobre dos punts
independents.
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Aquest tipus de llançament s’usa per extingir fronts secundaris amb poca vi-
rulència (es realitzen descàrregues aïllades) o per frenar l’avanç del cap de
l’incendi (se sol descarregar en forma de tisora per estabilitzar la zona). La
figura 1.3 mostra un exemple d’aquests dos casos.
Figura 1.3. A l’esquerra, exemple de llançament parcial sobre focus secundàris. A la dreta,
exemple de llançament en tisora [6]
• Llançaments fora. Són llançaments que es realitzen fora el perímetre de l’in-
cendi i el tenen per objectiu humitejar la vegetació per retardar la propagació
del foc. A més, solen ser descàrregues amb retardants químics per potenciar
més aquest efecte retardant.
És el tipus de llançament utilitzat per protegir infraestructures i nuclis urbans.
La figura 1.4 en mostra un exemple.
Figura 1.4. Exemple de llançament fora amb retardants químics [6]
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1.3.3 Tàctiques combinades terra-aire
L’actuació en solitari de les unitats aèries en l’extinció dels incendis no resulta efec-
tiva. Cal que hi hagi un suport per part de les unitats terrestres per consolidar les
descàrregues i aprofitar-ne el màxim potencial; en conseqüència, és fa necessària
una coordinació constant entre tots els mitjans. Aquesta coordinació s’exposa amb
més detall des del punt de vista logístic a l’apartat 1.4.
A continuació s’analitzen els tres mètodes d’extinció bàsics que involucren tant els
mitjans aeris com els terrestres [6]:
• Atac directe. Consisteix en realitzar descàrregues directament sobre les fla-
mes al llarg del perímetre de l’incendi. La seva funció és reduir la virulència
d’aquestes per facilitar el posterior control de l’incendi per part de les unitats
terrestres. Cal destacar que aquest només es podrà realitzar si les les condici-
ons de visibilitat són bones i si les flames no tenen una alçada excessiva que
comprometi l’operació de les aeronaus.
Habitualment se sol usar per atacar els flancs tot descarregant just davant les
unitats terrestres per disminuir la intensitat del foc. Esporàdicament també
s’utilitza per atacar el cap de l’incendi sempre que aquest sigui de dimensions
reduïdes i hi hagi una bona visibilitat.
La figura 1.5 mostra un exemple d’aquest tipus d’atac.
Figura 1.5. Exemple d’atac directe en coordinació entre totes les unitats [6]
Per una banda, s’observa com els avions realitzen un atac directe sobre el
cap de l’incendi. D’altra banda, les unitats terrestres treballen sobre els flancs
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amb el suport dels helicòpters. És habitual que els helicòpters treballin gairebé
exclusivament donant suport sobre les unitats terrestres, mentre que els avions
són més polivalents i poden atacar l’incendi en solitari. Això és degut a la seva
baixa velocitat i la reduïda capacitat dels dipòsits, que donen lloc a un patró
de descàrrega molt concentrat no apte per atacar grans extensions.
• Atac paral·lel. Aquest consisteix en actuar sobre els flancs, realitzant des-
càrregues paral·leles a la línia de foc per poder dirigir l’incendi en la direcció
desitjada. Normalment es realitzen descàrregues a 30 m de les flames per
tal d’augmentar la humitat del combustible i frenar la propagació del flanc
en aquesta direcció. Generalment se solen utilitzar retardants químics per
potenciar-ne l’efecte i augmentar el temps d’efectivitat.
La figura 1.6 mostra un exemple d’aquest tipus d’atac.
Figura 1.6. Exemple d’atac en paral·lel en coordinació entre totes les unitats [6]
S’observa com, anàlogament a la figura 1.5, les unitats terrestres juntament
amb els helicòpters ataquen directament sobre els flancs. En canvi, ara els
avions descarreguen retardats químics fora del perímetre de l’incendi amb l’ob-
jectiu d’endarrerir la propagació dels flancs. D’aquesta manera es preparen per
quan arribin la resta d’unitats.
• Atac indirecte. Aquest tipus d’atac consisteix en tractar els combustibles que
estan lluny de l’incendi i prepara-los per quan aquest arribi. Normalment es
fan una sèrie de llançaments en cadena de retardants químics, de manera
que s’estableix una mena de mur de contenció que frena l’avanç del cap de
l’incendi. Així doncs, aquest atac indirecte no tracta de guiar-lo com en el cas
anterior sinó que li fa front. La figura 1.7 en mostra un exemple.
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Figura 1.7. Atac indirecte juntament amb una crema controlada per ajudar a frenar l’avanç
de l’incendi [6]
1.3.4 Operacions amb aeronaus d’ala fixa
En aquesta secció es pretén fer una breu aproximació sobre alguns dels aspectes
fonamentals de les operacions amb aeronaus d’ala fixa.
En primer lloc es parla de la tipologia de llançaments segons l’aproximació a re-
alitzar, en segon lloc es descriuen diferents circuits de vol i finalment es parla de
l’operació de càrrega de dipòsits.
Tipologies de llançament segons el tipus d’aproximació
Tots els tipus de llançaments exposats a la secció 1.3.2 estan condicionats per l’o-
rografia del terreny. És per això que, mentre a la secció 1.3.2 s’exposaven des d’un
punt de vista geomètric sobre el terreny, a continuació es desenvolupen segons el
tipus d’aproximació a l’incendi [6].
• Llançaments en pla. Aquest és el tipus d’aproximació més senzill degut a que
l’aeronau es desplaça a velocitat constant, amb bones condicions de visibilitat
i sense canvis de rumb inesperats. A més, és el més segur ja que es disposa
de suficient temps d’antelació per anticipar-se a possibles obstacles com ca-
bles elèctrics o infraestructures. Habitualment se sol fer a uns 115-120 kts
(60 m/s).
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• Llançaments en pendent. Contràriament a l’anterior, aquests són els més
perillosos. N’hi ha de dos tipus: ascendents i descendents.
Els llançaments ascendents consisteixen en realitzar la descàrrega mentre es
remunta per la vessant d’una muntanya. Així doncs, garanteixen una bona
visibilitat de la zona de descàrrega. Per contra, l’avió ascendeix des de la vall
cap a la cresta, el que comporta que s’estigui per sota de la cota més alta de
la muntanya. Aquest fet provoca que, en cas de fallada en l’obertura de les
comportes dels dipòsits, és possible que l’aeronau no pugui aixecar el vol i
s’estavelli contra la vessant de la muntanya.
En canvi, els llançaments descendents consisteixen en descarregar els líquids
mentre es descendeix des la cresta cap a la vall. Aquest fet suposa que en
primer lloc l’aeronau s’aproximi per la vessant oposada de la muntanya i, en
arribar a la cresta, comenci el descens per la vessant de l’incendi. Això suposa
que no hi hagi visibilitat sobre la zona de descàrrega fins a l’últim moment.
La figura 1.8 mostra un exemple de llançament descendent.
Figura 1.8. Exemple de llançament descendent [10]
S’observa en aquesta figura les característiques dels llançaments descendents:
l’aeronau s’aproxima per la vessant contrària i no disposa de visibilitat fins
passada la cresta, just sobre la zona de descàrrega.
• Llançaments en vessant. En aquest cas l’aproximació no es realitza al llarg
del pendent de la muntanya, sinó que es fa seguint el contorn d’una cota. És
el més comú i no implica tant de risc com en el cas anterior.
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Circuits de vol
En aquesta secció es presenten tres exemples de circuits de vol que realitzen les ae-
ronaus amfíbies entre el punt de descàrrega i el punt de recàrrega d’aigua. Resulta
d’especial interès presentar aquests perfils degut a que l’aeronau en desenvolupa-
ment en aquest projecte haurà de realitzar aquestes mateixes operacions.
• Circuit oval. Aquest és el circuit més senzill. Es realitza l’aproximació a l’in-
cendi per la cua, amb vent a favor, i d’aquesta manera s’assegura una bona
visibilitat sobre la zona de llançament. En canvi la càrrega d’aigua és contra el
vent.
L’única característica que es manté invariant en els tres circuits de vol és, pre-
cisament, que tots carreguen dipòsits contra corrent. L’explicació d’aquest fet
rau en dos efectes: el primer és que, degut a que el vent incrementa la ve-
locitat aparent de l’avió, aquest pot volar amb una velocitat respecte a terra
menor i així carregar dipòsits utilitzant menor distància; en segon lloc, afavo-
reix l’enlairament donant una sustentació addicional.
La figura 1.9 mostra un esquema d’aquest tipus de circuit.
Figura 1.9. Esquema de circuit de vol oval [6]
• Circuit en forma de 8. Quan les característiques de l’incendi ho requereixen,
pot ser necessari realitzar una descàrrega contra el vent. Això implica dismi-
nuir perillosament la visibilitat sobre la zona de l’incendi però la descàrrega
serà més compacta i densa. En incendis molt violents se sol atacar d’aquesta
manera per minvar-ne la força [6].
La figura 1.10 mostra un esquema de vol en forma de 8.
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Figura 1.10. Esquema de circuit de vol en forma de 8 [6]
En l’anterior figura 1.10 es marca un requadre en vermell al centre de la imat-
ge. Aquest representa la zona perillosa en que el circuit es creua a sí mateix.
Aquesta zona és d’especial atenció per evitar possibles col·lisions.
• Circuit en forma de U. Aquest tipus de circuit neix per resoldre la problemà-
tica de la zona d’intersecció que presenta l’anterior en forma de 8. En aquest
cas s’evita la zona de perill però per contra se n’incrementa la duració total,
que suposa una augment del temps entre descàrregues.
A continuació la figura 1.11 mostra un esquema d’aquest tipus de circuit.
Figura 1.11. Esquema de circuit de vol en forma de U [6]
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Càrrega dels dipòsits d’aigua en creuer
Una de les principals característiques dels avions amfibis per a l’extinció d’incendis
és la capacitat de carregar els dipòsits de líquids en vol. Es realitza mitjançant un vol
rectilini i uniforme just fregant la superfície de l’aigua. Aquesta capacitat permet un
estalvi de temps significatiu respecte les aeronaus de càrrega exclusivament a terra,
de manera que augmenta dràsticament l’efectivitat de la lluita contra l’incendi.
És una maniobra perillosa per diferents aspectes. En primer lloc, una vegada car-
regats els dipòsits d’aigua l’avió guanya uns 6.000 kg de massa. Aquest fet exigeix
una estructura amb una elevada resistència a fatiga. En segon lloc, si s’entra en con-
tacte amb l’aigua de manera massa brusca el fregament amb aquesta desaccelerarà
sobtadament l’aeronau, que podria entrar en pèrdua.
Aquesta operació es pot realitzar en qualsevol superfície d’aigua que tingui unes
mínimes dimensions que permetin l’enlairament de l’aeronau.
1.4 Coordinació de les operacions aèries en incendis forestals
Antigament poques aeronaus coincidien en la zona de l’incendi i els pilots eren
capaços d’organitzar-se i coordinar les descàrregues. Degut a aquesta baixa densitat
de vols, no es feia necessari cap mena de control que regulés les entrades i sortides
de les aeronaus a la zona.
En les últimes dècades s’ha anat estenent progressivament el seu ús en la lluita
contra incendis. En part, gràcies a la seva rapidesa i comoditat però també per
la versatilitat i efectivitat. Actualment, només durant l’atac inicial ja acostumen a
participar de 2 a 4 mitjans aeris que se solen ampliar a més de 10 quan l’incendi
està plenament desenvolupat [6]. Així doncs, la densitat d’aeronaus sobre la zona
de l’incendi és notable sobretot si es troba prop de punts de recollida d’aigua, quan
cada aeronau pot fer una descàrrega cada 5 o 10 minuts. A més, el fet que puguin
presentar característiques operacionals tan dispars entre elles complica notablement
la seva coordinació. Per una banda hi ha els helicòpters, que són aeronaus lentes
amb poca capacitat de càrrega però molt útils pels llançaments de precisió. D’altra
banda els avions de càrrega terrestre poden transportar gran quantitat de càrrega a
altes velocitats, però necessiten un aeròdrom per recarregar els dipòsits a terra. Per
últim hi ha les aeronaus amfíbies, que tenen també dipòsits de gran capacitat però
que necessiten una gran extensió d’aigua per poder reomplir els tancs.
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Per tant, es fa notable la necessitat d’una coordinació entre els diferents efectius
que garanteixi en tot moment la seguretat dels aparells, però també que n’asseguri
la màxima efectivitat. És per això que actualment hi ha dos figures coordinadores
en qualsevol incendi de grans dimensions: un coordinador aeri i un coordinador
tàctic. El primer garanteix l’ordre i la seguretat entre les aeronaus, mentre que el
segon se centra en coordinar els medis aeris i terrestres per augmentar-ne al màxim
l’efectivitat [6].
A continuació s’exposa en primer lloc la coordinació aire-aire. Tot seguit es fa una
breu descripció del cas terra-aire.
1.4.1 Coordinació aire-aire
La coordinació aire-aire té per objectiu gestionar l’espai aeri de les immediacions de
l’incendi per garantir la seguretat de les operacions aèries. Bàsicament es realitza
des de la figura del «coordinador aeri», integrat per un equip de personal especialit-
zat anomenat COA (equip de Coordinació d’Operacions Aèries). La seva funció és la
d’aplicar els objectius estratègics que es recullen en el Pla d’Actuació i coordinar el
trànsit aeri dins la zona AVI (Àrea de Vol de l’Incendi) [6].
Àrea de Vol de l’Incendi
L’àrea de vol anomenada AVI, que inclou la zona de l’incendi i els seus voltants,
estableix unes distàncies de seguretat i facilita la coordinació entre les aeronaus i el
COA.
• Separació horitzontal. Aquesta zona té unes dimensions mínimes de 5 NM
de radi des del centre de l’incendi, ampliables en cas que es consideri necessari.
A més, s’estableixen dos anelles de seguretat al seu voltant.
La primera anella és l’anomenada «Anella de Contacte Inicial» que se situa a
un radi de 12 NM respecte el centre de l’incendi. És en aquest punt quan les
aeronaus han de realitzar la primera identificació per ràdio amb l’equip COA
sol·licitant permís i instruccions.
La segona anella de seguretat és la «NOCOM» (No Comunication) que s’es-
tableix a 7 NM al voltant de l’incendi. Marca el límit d’aproximació per a
aquelles aeronaus que no s’hagi identificat al COA. Per tant, cap aeronau no
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identificada i autoritzada no el podrà creuar. Si una aeronau ha establert co-
municació però encara no ha rebut autorització haurà de romandre orbitant
en sentit antihorari sobre aquesta anella fins a rebre-la [6].
Aquestes dimensions bàsiques en el pla horitzontal es mostren a la figura 1.12
Figura 1.12. Dimensions bàsiques en el pla hortizontal de la zona AVI [6]
• Separació vertical. La zona AVI s’estén aproximadament fins els 2.500 ft per
sobre de l’incendi. Al llarg de tota aquesta altura s’estableixen diferents nivells
en els que les aeronaus realitzen esperes fins que els arriba el torn. És llavors
quan inicien un descens cap a l’interior de la zona AVI, realitzen el llançament,
i posteriorment tornen a ascendir de nou fins al nivell que els correspon. Fi-
nalment, després de rebre l’autorització del COA poden abandonar l’espera i
dirigir-se a recarregar els dipòsits.
L’altura d’aquests nivells d’espera varia en funció del tipus d’aeronau. Els he-
licòpters se situen cap als 500 ft per sobre l’incendi, les aeronaus d’ala fixa
entren al circuit a 1.500 ft i van descendint fins als 1.000 ft on realitzen
l’espera final per entrar a la zona AVI. Finalment l’equip COA se situa a uns
2.500 ft, altura suficient per tenir una bona visibilitat de totes les aeronaus
[6].
La figura 1.13 mostra un esquema d’aquesta separació vertical juntament amb
l’horitzontal.
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Figura 1.13. Esquema de la separació vertical i de les anelles horitzontals en un AVI [6]
En aquesta figura 1.13 s’observen les separacions verticals entre els diferents
circuits i un exemple d’operació d’una aeronau amfíbia. Aquesta en primer
lloc arriba a l’anella de contacte inicial als 1.500 ft, a continuació descendeix
fins als 1.000 ft a mesura que va penetrant fins a l’anella NOCOM, i finalment,
després d’aconseguir l’autorització, realitza la maniobra d’aproximació cap a
l’interior de la zona AVI.
Sectors aeris
En incendis de grans dimensions és habitual dividir la càrrega de treball en diferents
sectors per tal de focalitzar les aeronaus. D’aquesta manera no seria necessari re-
alitzar les esperes orbitant al voltant de la zona AVI, sinó que s’estableixen sectors
més petits amb els seus propis circuits d’esperes. El sentit de fer aquesta subdivisió
és: per una banda evitar que les aeronaus treballin sobre el total de la superfície de
l’incendi i es focalitzin sobre una zona, en segon lloc reduir el temps d’espera i la
llargada dels circuits, i finalment evitar sobresaturar l’espai aeri.
1.4.2 Coordinació terra-aire
La coordinació tàctica terra-aire és de vital importància per assegurar una bona
efectivitat en les descàrregues. Ja s’ha exposat anteriorment, al llarg de tota la in-
troducció, que l’èxit de la missió sempre recau en la compenetració entre les unitats
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terrestres i aèries. Per tant, la figura del coordinador tàctic és imprescindible en les
operacions de lluita contra incendis.
Les seves principals funcions són [6]:
• Determinar la posició exacta dels objectius i decidir la tipologia de patró de
descàrrega i de llançament apropiats.
• Comprovar l’efectivitat de les descàrregues i indicar correccions al pilots.
• Comunicar a les aeronaus qualsevol situació de perill.
En aquest cas també és habitual dividir la zona de l’incendi en diferents «sectors
tàctics» per tal de focalitzar els efectius.
1.5 L’ús de retardants químics en l’extinció d’incendis
Els retardants químics són una sèrie d’additius que, una vegada incorporats a l’ai-
gua, retarden la propagació de les flames [6]. N’hi ha una gran varietat degut a les
nombroses possibilitats que ofereixen les mescles en funció de les propietats especí-
fiques que es vulguin aconseguir. Es divideixen en dos grans grups: els de curt plaç,
i els de llarg plaç.
1.5.1 Retardants de curt plaç
S’anomenen retardants de curt plaç aquells additius que només mantenen l’efecte
mentre hi ha presència d’aigua. Per tant, una vegada evaporada per l’escalfor del foc
ja no realitzen cap funció. Així doncs, el sentit d’incorporar-los és evitar l’evaporació
de l’aigua i perllongar l’efecte humectant i d’absorció de calor.
Actuen mantenint la capacitat d’absorbir el calor latent d’evaporació de l’aigua de
539 Kcal/kg. Per tant, si s’aplica 1 kg/s de retardant sobre 1 metre de front en un
incendi que avança a 539 Kcal/m, aquest quedarà frenat. En canvi, si la l’energia
de l’incendi és major només li restarà intensitat [6]. Sabent que la calor de com-
bustió de les masses forestals varia entre les 7.000− 9.000 Kcal/kg, aquest tipus de
retardant només és efectiu sobre incendis de menor virulència.
Hi ha dos tipus de retardants de curt plaç: les escumes i els gels.
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Escumes
Aquest tipus de retardants redueixen significativament les pèrdues d’aigua per eva-
poració i creen una barrera entre el combustible i l’aire calent, de manera que eviten
l’inici de la flama.
Es classifiquen segons la seva consistència en quatre grans grups [6]:
• Dissolucions d’escuma. No generen cap mena de bombolles ja que la disso-
lució conté una concentració molt baixa de retardant. S’utilitzen en incendis
de combustibles compactes (degut a la seva bona penetració).
• Escumes humides. Té un contingut en retardant lleugerament més alt que el
cas anterior, de manera que està format per bombolles de diferents mides. Es
caracteritza per una ràpida penetració sobre els combustibles.
• Escuma saturada. Aquest tipus d’escuma recorda la consistència del sabó
degut al seu alt contingut en retardant. A causa de la seva consistència té
una velocitat de penetració mitja, de manera que si s’aplica sobre els arbres
produirà un efecte de pluja constant sobre el terreny.
• Escuma seca. Està formada per petites bombolles que s’adhereixen amb fa-
cilitat sobre les superfícies verticals. Té un gran poder aïllant i s’utilitza per
protegir zones encara no cremades.
A continuació la taula 1.4 mostra el grau de concentració i la utilització dels diferents
tipus d’escumes.









Escuma humida Combustibles fins




Escuma saturada Reforç de les línies defensives
(contingut en aire mitjà) Tallafocs
Cremes preventives
Escuma seca
0,6− 0,9% Atac indirecte
(alt contingut en aire) Protecció de zones sensibles
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Gels
Els additius gelificants tenen per objectiu augmentar la viscositat de l’aigua. Estan
formats per poliacrilats que s’hidraten i en retenen una gran quantitat [6]. La finali-
tat d’incorporar-los a l’aigua és la mateixa que en el cas anterior: retenir-la sobre la
vegetació tant com sigui possible, de manera que s’aïlli aquests combustibles de les
flames.
La seva manipulació requereix unes condicions més controlades que en el cas ante-
rior, ja que es requereix una piscina exterior per realitzar la mescla fins a obtenir la
viscositat desitjada. A més, la quantitat de gelificant necessari varia en funció de la
duresa de l’aigua, cosa que complica notablement la seva preparació.
Finalment, cal destacar que s’ha de controlar amb precisió la densitat de la mescla
resultant, ja que en cas de ser massa espessa resultaria perillosa per les unitats
terrestres que actuen sota el punt de descàrrega.
1.5.2 Retardants de llarg plaç
Els retardants de llarg plaç, en contraposició amb els anteriors, tenen la propietat
de seguir actuant tot i que l’aigua ja hagi estat evaporada. Modifiquen el procés de
combustió dels materials de cel·lulosa, evitant la formació de flama i recobrint-los
amb un residu carbonós no inflamable [6].
Els més utilitzats són els concentrats a base de polifosfats amònics. La seva compo-
sició és la següent [6]:
• Polifosfat amònic. És el component principal de la mescla i el que li propor-
ciona la capacitat ignífuga. És un fertilitzant vegetal del tipus 10N-34P (10%
de nitrogen i 34% de fòsfor).
• Additius colorants. Majoritàriament òxids de ferro orgànics de colors verme-
llosos.
• Additius espessants. Tant poden ser de tipus orgànic com inorgànic.
• Additius anticorrosius. Faciliten la manipulació de la mescla i eviten la cor-
rosió en els dipòsits del les aeronaus.
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Procés d’actuació
Els materials de cel·lulosa, quan se sotmeten a una font de calor, es carbonitzen i
descomponen en gasos volàtils inflamables. Alhora, aquests gasos entren en con-
tacte amb la font de calor i s’encenen formant la flama. Com a resultat s’obté una
reacció en cadena, ja que la flama actua com a font de calor i es torna a iniciar el
procés.
Els retardants de llarg plaç trenquen aquesta reacció en cadena de la manera següent
[6]:
1. En primer lloc, el polifosfat amònic es descompon en amoníac i àcid polifosfò-
ric.
2. Després, aquest àcid polifosfòric reacciona amb els grups hidroxil de la cel·lulosa.
El productes d’aquesta reacció són un residu carbonós que recobreix el com-
bustible i àcid ortofosfòric.
3. Degut al recobriment de carbó que ha envoltat el combustible, aquest no pot
expedir els gasos resultants de la seva descomposició i no alimenta la flama.
4. Per altra banda, l’àcid ortofosfòric resultant dipositat sobre el material, en cas
de que la font de calor persisteixi, reacciona i es reconverteix en àcid polifos-
fòric tot alliberant aigua.
5. Aquest àcid polifosfòric està lliure per reaccionar de nou amb la cel·lulosa i
carbonitzar-ne la superfície.
Del procediment anterior es desprèn que l’efecte del retardant consisteix en la pro-
ducció d’una capa aïllant, i que aquesta no permeti l’alliberament dels gasos inflama-
bles productes de la piròlisi del material. D’aquesta manera no s’alimenta la flama,
amb l’objectiu d’acabar auto-extingint l’incendi per falta de font de calor [11].
Aplicació a les operacions d’extinció
Els retardants químics de llarg plaç se solen utilitzar en atacs indirectes per tal de
crear murs de contenció que frenin la propagació de l’incendi.
La proporció de la dissolució de retardant amb aigua és constant i acostuma a ser
entre 1/4 i 1/5 (parts de retardant/parts d’aigua). En canvi, la distribució sobre el
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terreny varia en funció del tipus de combustible que es vulgui tractar. La taula 1.5
mostra la quantitat de mescla llençada segons les característiques de la vegetació.
Taula 1.5. Quantitat de volum d’aigua amb retardant que es llença per superfície en funció
del tipus de vegetació a tractar [6]
Combustible Recomanació
Pastures i rostolls 0,5 l/m2
Matolls de fins a 60 cm 0,75 l/m2
Matolls fins a 1,5 m o repoblació jove 1 l/m2
Coníferes joves i matolls de 1,5 m a 2,5 m 1,25 l/m2
Bosc de coníferes 1,5 l/m2
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Estudi de mercat
Aquest capítol pretén analitzar el mercat actual de les aeronaus amfíbies d’extinció
d’incendis i la possible demanda que pugui tenir l’aeronau en desenvolupament.
En primer lloc, a la secció 2.1 s’exposa un estudi de les aeronaus que presenten
característiques operacionals similars a les desitjades per l’avió en desenvolupament.
En segon lloc, la secció 2.2 presenta un anàlisi del mercat potencial que tindria l’avió
en qüestió.
2.1 Aeronaus similars
Actualment hi ha diverses aeronaus que s’utilitzen per a l’extinció d’incendis. Tot i
així, la majoria presenten característiques operacionals significativament diferents a
les desitjades per l’aeronau en desenvolupament. En concret, només resulten d’in-
terès per aquest projecte les que siguin d’ala fixa i amfíbies. Així doncs, de tots els
avions d’extinció només tres són vàlids com a punt de referència. A continuació
s’exposen breument cada un d’ells.
Beriev Be-200 Altair
És un avió del fabricant rus Irkut-Beriev que va efectuar el seu primer vol l’any 1998
i es va començar a comercialitzar l’any 2003. Les seves principals característiques es
mostren a la taula 2.1.
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Taula 2.1. Dades característiques de l’avió Be-200 Altair [6]
Be-200 Altair
Pes en buit [kg] 25.340
Velocitat de creuer [km/h] 600
Capacitat de càrrega contra incendis [l] 12.000
Potència màxima total [CV] 15.000
A continuació la figura 2.1 mostra una imatge d’aquest avió.
Figura 2.1. Imatge de l’aeronau Be-200 Altair [12]
Bombardier 415
És un avió del fabricant canadenc Bombardier-Canadair. Es tracta d’una evolució de
l’aeronau CL-215 que es va començar a comercialitzar l’any 1969. En canvi, aquesta
evolució és de l’any 1993. Les seves principals característiques es mostren a la taula
2.2.
Taula 2.2. Dades característiques de l’avió Bombardier-415 [6]
CL-415
Pes en buit [kg] 12.882
Velocitat de creuer [km/h] 333
Capacitat de càrrega contra incendis [l] 6.817
Potència màxima total [CV] 4.760
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A continuació la figura 2.2 mostra una imatge d’aquest avió.
Figura 2.2. Imatge de l’aeronau Bombardier-415 [13]
Air Tractor AT 802 Fire Boss
És un avió fabricat als Estats Units per la companyia Air Tractor que va realitzar el
primer vol l’any 1990. Aquesta és una evolució de l’aeronau AT 802/AF. Les seves
principals característiques es mostren a la taula 2.3.
Taula 2.3. Dades característiques de l’aeronau AT 802 Fire Boss [6]
AT 802 Fire Boss
Pes en buit [kg] 4.082
Velocitat de creuer [km/h] 140
Capacitat de càrrega contra incendis [l] 3.100
Potència màxima total [CV] 3.200
La figura 2.3 mostra una imatge d’aquesta aeronau.
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Figura 2.3. Imatge de l’aeronau AT 802 Fire Boss [14]
2.1.1 Anàlisi de les aeronaus similars
Aquesta secció analitza les característiques de les aeronaus anteriors amb l’objectiu
de trobar aquelles carències que farien interessant el desenvolupament d’un nou
model.
Les aeronaus destinades a l’extinció d’incendis es classifiquen en quatre nivells se-
gons la seva capacitat de càrrega de líquids d’extinció. La taula 2.4 mostra aquesta
classificació.
Taula 2.4. Classificació de les aeronaus d’extinció d’incendis segons la seva capacitat de
transportar càrregues d’extinció [6]
Descripció Capacitat de càrrega d’extinció [l]
Tipus I > 10.000
Tipus II 5.000− 9.000
Tipus III 3.000− 4.999
Tipus IV < 3.000
Així doncs, fent referència a les aeronaus similars, el Be-200 Altair és de tipus I, el
Bombardier 415 de tipus II i l’AT 802 Fire Boss de tipus III. Una vegada establerta la
classificació pertinent, es passa a realitzar un breu anàlisi.
En primer lloc, l’avió Be-200 Altair és un aparell amb molta versatilitat pensat tant
per realitzar taques d’extinció d’incendis com també de vigilància marítima, de res-
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cat i de centre d’operacions mòbil. A més, la seva velocitat de creuer és molt elevada,
i al tractar-se d’un tipus I la capacitat de càrrega és la major del mercat. Alguns dels
seus inconvenients són: les llargues distàncies d’enlairament i càrrega d’aigua en
creuer, l’elevat consum dels seus dos motors turbofan i la baixa maniobrabilitat de-
gut al pes [15]. Per tot això, és una aeronau que fora de Rússia s’utilitza en poques
ocasions.
En segon lloc, l’AT 802 Fire Boss és la contraposició del model anterior. En aquest
cas és una aeronau molt maniobrable, però no està dissenyada per realitzar cap
altra funció que no sigui la d’extinció d’incendis. A més, al tractar-se d’un tipus III
la capacitat de líquids extintors és bastant reduïda.
Finalment, el Bombardier 415 és una aeronau molt polivalent. Com en el cas del Be-
riev també està dissenyada per realitzar, a part de les tasques d’extinció d’incendis,
missions d’observació i salvament marítim. La seva capacitat de càrrega es troba en
la zona mitja, fet que permet que sigui una aeronau molt més lleugera i maniobra-
ble que el Beriev. Per tot això, juntament amb l’Air Tractor són les aeronaus més
emprades en la lluita contra el foc.
Per tant, veient les característiques que presenta cada tipus d’aeronau, l’opció més
versàtil i menys arriscada és desenvolupar un avió que es trobi en la franja del tipus
II. A més, es dóna la circumstància de que el model Bombardier 415 està basat en
el CL-215 que data de l’any 1969. Les úniques millores que incorpora respecte el
model antic són: el canvi de motors d’hèlix a turbo-hèlix, el reforç de l’estructura de
la cua per suportar l’increment de velocitat, l’increment de superfície de la cua ver-
tical, la incorporació de winglets i l’actualització de l’aviònica. Per tant, en essència
segueix sent un model de fa 46 anys amb petites modificacions. Sembla lògic doncs
que la millor estratègia seria desenvolupar un avió de característiques similars o
lleugerament superiors a les que ofereix aquest model, de manera que es presentés
l’aeronau com la competència directa actualitzada amb la tecnologia actual.
2.2 Anàlisi del mercat
Així doncs, sabent que es vol desenvolupar una aeronau de tipus II que estigui en
condicions de fer la competència al Bombardier 415, es fa necessari analitzar a qui-
nes regions del món operen aquests avions.
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A la taula 2.5 es mostren les unitats actualment en servei de l’avió Bombardier 415
i de tots els seus models anteriors.




215 215T 415MP 415 Total
França 12 12
Grècia 13 1 7 21
Itàlia 19 19
Força Aèria Espanyola 14 3 17
Espanya INAER 2 2
Espanya Ministeri d’Agricultura 5 1 6
Turquia 9 9
Croàcia 6 6
EEUU, Minnesota 2 2
EEUU, Aeroflite 3 1 4
Malàisia 2 2
Corea 1 1
Alberta 2 2 4
Manitoba 7 4 11
Terranova 2 4 6
N.W.T. 4 4
Ontario 9 9
Quebec 4 2 8 14
Saskatchewan 4 2 6
Buffalo Airways 4 4
Altres 5 5
Total 62 20 3 77 162
S’observa com, excepte en tres dels casos, tots són països mediterranis o de Nord-
Amèrica. Per tant, a priori aquest podria ser una part del mercat potencial. Tot i
així, cal analitzar on es produeixen la major part dels incendis a la Terra i valorar si
aquest mercat és ampliable.
A continuació, la figura 2.4 mostra la localització dels incendis que es van declarar
a tot el planeta des del dia 01 al 16 de maig de 2015. Aquestes dades les facilita l’a-
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gència americana NASA a la referència [17]. Són dades proporcionades per satèl·lits
que reben actualització diària.
Figura 2.4. Imatge dels incendis declarats a tot el món entre el dia 01 i 16 de maig del 2015
[17]
Per tal de contemplar una altra mostra, la figura 2.5 descriu també la localització
dels incendis declarats a tot el món entre els dies 01 i 18 d’agost del 2014.
Figura 2.5. Imatge dels incendis declarats al món entre el dia 01 i 18 d’agost del 2014 [17]
Segons les dades facilitades per la NASA a la referència [17], la majoria d’incendis
es produeixen al Sud-Est Asiàtic i al centre-sud d’Àfrica. Sobretot en el cas africà
és un fenomen estacional que precedeix les sequeres i s’atura en arribar l’època de
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pluges. Ara bé, tot i que siguin zones amb un gran nombre d’incendis declarats, no
es consideren un mercat potencial degut al baix desenvolupament que presenten els
països involucrats.
Les segones zones amb major nombre d’incendis són el sud de Rússia i l’Amèrica
Central i del Sud. En primer lloc, el mercat rus resultaria massa arriscat degut a
l’existència de l’aeronau Be-200 Altair, on el seu ús està molt arrelat. En canvi, el
continent americà sí que podria ser un mercat atractiu.
Per últim, un altre mercat interessant és l’est de la Xina i el nord i l’est d’Austràlia.
En aquest cas, la referència [18] proporciona dades amb actualització diària dels
incendis declarats al Continent Australià. En elles s’observa com aquesta regió és
especialment conflictiva pel que fa als incendis degut a les condicions climàtiques.
En conclusió, les regions que representen un mercat potencial per a l’aeronau en
desenvolupament són: la totalitat del continent americà, la riba mediterrània, Aus-
tràlia i la Xina.
D’altra banda, per tal de desenvolupar un model més competitiu, l’avió hauria d’o-
ferir un ventall de possibilitats operacionals que satisfacin diferents necessitats dels
estats d’aquestes regions. La majoria d’ells tenen grans extensions de costa i de mas-
ses forestals; per tant algunes d’aquestes funcionalitats afegides que s’haurien de
contemplar són:
• Salvament marítim. La versatilitat i la possibilitat d’amerar a qualsevol punt
de la costa farien viable aquesta operació. Ara bé, s’hauria d’implementar
finestres d’observació per augmentar la visió des de l’interior de la cabina.
• Tasques d’observació forestal i control de fronteres. Per una banda, l’a-
vió podria realitzar tasques de vigilància forestal com a prevenció d’incendis.
D’altra banda, la capacitat d’amerar és un atractiu per desenvolupar tasques
de control fronterer marítim. Com en el cas anterior, seria necessària la ins-
tal·lació de finestres d’observació.
• Accés a illes remotes. Si es desenvolupa un avió amb una autonomia atrac-
tiva, per a la regió australiana i Oceania seria un bon mitjà d’accés a illes
remotes. Actualment en moltes d’elles l’únic accés viable és per vaixell, ja que
no disposen d’infraestructures per permetre l’aterratge d’avions i estan fora de
l’abast de molts helicòpters. Així doncs, perquè l’aeronau pugui desenvolupar
aquesta funcionalitat, caldria dissenyar el fuselatge amb unes dimensions sufi-
cients per permetre encabir-hi petites zòdiacs que facilitin el desembarcament.
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• Centre medicalitzat avançat. També seria interessant desenvolupar un fuse-
latge amb unes dimensions mínimes que permetés encabir-hi una UCI mòbil,
que podria servir per atendre personal a alta mar.
Finalment, una vegada conegudes les regions objectiu i les funcionalitats extres que
s’haurien de cobrir, cal realitzar un estudi de la demanada d’aquest tipus d’aeronaus
en els últims anys. D’aquesta manera se certificarà definitivament si existeix un
mercat potencial.
A continuació la figura 2.6 mostra l’evolució en el número d’avions contra incendis
propietat de l’estat espanyol. Cal destacar que aquest estat és un dels punters en
matèria d’extinció d’incendis, per això es pren com a referència.
?????????????????????????????????????????????????????
???
A lo largo de estos años el papel del Estado ha ido evolucionando y conforme los dispositivos de extinción 
autonómicos se han ido desarrollando, el refuerzo que presta el Estado se ha orientado principalmente al 
apoyo aéreo a la extinción.
Este dispositivo ha sido gestionado por el Ministerio de Agricultura y/o Medio Ambiente en sus distintas de-
nominaciones (actualmente Ministerio de Agricultura, Alimentación y Medio Ambiente), aportando la mayoría 
de aeronaves, tanto propias como contratadas.
El desarroll  el dispositivo aéreo de extinción del Estado ha evolucionado paralelamente a la problemática 
de incendios y refleja claramente los momentos claves en la lucha contra incendios forestales (Gráfico 12.1).
El desarrollo del dispositivo aéreo ha tenido una clara evolución creciente, destacando los siguientes periodos:
 ? Años 71 al 85: tras un periodo inicial de desarrollo, la transició  y los efectos de la crisis del petróleo 
provocaron la reducción de la contratación de medios aéreos por parte del Estado. Durante estos años 
el potencial de extinción se pudo mantener gracias a las adquisiciones de CL-215, a pesar de la pérdida 
durante estos años de cinco aeronaves CL-215 por accidente.
 ? Años 86 al 90: los incendios de los años 1985 y 1986, la recuperación económica y la entrada en la Unión 
Europea facilitaron de nuevo el desarrollo del dispositivo de extinción, siendo fecha clave el año 1987, 
momento en el que se produjo una autentica revolución en el potencial aéreo de extinción del Estado, 
pasándose de 32 a 72 aeronaves.
????????????? Evolución de las aer naves destinadas  
a la lucha contra incendios forestales por el Estado, 1971-2010
Potencial aéreo de extinción: la suma del total de la capacidad de carga de agua de todas las aeronaves disponibles para la extinción (litros).Figura 2.6. Evolució del número d’avions contra incendis propietat de l’estat espanyol [8]
Tot seguit la figura 2.7 mostra l’evolució en el nombre d’avions contra incendis pro-
pietat de les comunitats autònomes de l’estat espanyol.
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???
?????????????????????????????????????????????????????????????????????????????????????
 ? Año 91 al 94: destaca el descenso del potencial de extinción en el año 1991 originado por el proceso 
de remotorización urgente que hubo que acometer sobre la #ota estatal de CL-215 en el periodo 1989-
1997 y que provocó que la disponibilidad de aviones an$bios fuera menor, siendo subsanada en los años 
siguientes por la entrega progresiva de los aviones una vez remotorizados. La sucesión de varios años con 
unas cifras de incendios y super$cies afectadas preocupantes, así como la sensibilización social y política 
frente al problema, hizo que durante estos años el potencial de extinción del Estado siguiera creciendo 
alcanzándose el máximo histórico en el año 1994, con casi 100 aeronaves.
 ? Año 1995 al 2000: este periodo se caracteriza por ser el único de la serie histórica con una clara evo-
lución decreciente del potencial de extinción aéreo del Estado. Los episodios de simultaneidad de 
grandes incendios del año 1994 provocaron una gran alarma social, que se tradujeron en una reacción 
política. Hasta la fecha y a pesar de estar las competencias de extinción transferidas a las Comunidades 
Autónomas desde el año 1985, el Estado de forma general aportaba casi la totalidad del apoyo aéreo a 
la extinción. A partir de esta fecha, las Comunidades Autónomas comienzan a desarrollar sus dispositivos 
aéreos propios, mientras que paralelamente el Estado se especializa en el apoyo a las administraciones 
autonómicas, con una menor cantidad de medios pero de mayor potencial de extinción. Este hecho se 
puede apreciar claramente en los Grá"cos 12.1 y 12.2, donde se observa que a pesar de la disminución 
del dispositivo estatal, el potencial de extinción del conjunto de todas las administraciones permanece 
constante durante toda la década de los 90.
La evolución del dispositivo no ha sido únicamente en términos cuantitativos, sino también en términos cua-
litativos, pudiendo destacar de cada periodo:
????????????? Evolución de las aeronaves destinadas por el conjunto de las  
administraciones a la extinción de incendios forestales (Estado y CCAA), 1971-2010
Figura 2.7. Evolució del número d’avions contra incendis propietat de les comunitats autò-
nomes de l’estat espanyol [8]
En les figures 2.6 i 2.7 s’observa una clara tendència a incrementar el nombre total
de mitjans aeris en la lluita contra incendis. Si bé és veritat que es denota un es-
tancament a partir de l’any 2008 a conseqüència de l’inici de la crisi, tot fa pensar
que a mesura que els estats vagin abandonant la recessió aquesta demanda tornarà
a incrementar.
Així doncs, queda demostrat que si es desenvolupa un disseny que contempli les
directrius exposades en aquest capítol, l’aeronau disposaria d’un mercat potencial
atractiu. És per això que a continuació es desenvolupa el projecte preliminar d’a-
questa aeronau.
Al final del projecte, al capítol 7, es realitza una comparativa entre les característi-
ques ofertes per l’aeronau desenvolupada i les que proporciona l’aeronau competi-
dora Bombardier 415. Serà llavors quan, amb coneixement de causa, s’avaluarà la
viabilitat del projecte i es decidirà si aquest supera la fase de disseny preliminar amb
èxit, de manera que pugui avançar cap a la segona fase de disseny.
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Disseny
En aquest capítol es desenvolupa el disseny bàsic de l’aeronau seguint les normatives
corresponents i les prescripcions inicials descrites a l’apartat de requisits.
En primer lloc, a la secció 3.1 es realitza l’estudi de masses i superfície alar. En
segon lloc, a la secció 3.2 es presenta la configuració bàsica i el dimensionament del
fuselatge. A continuació, a la secció 3.3 es dissenyen l’ala i la cua i es dimensionen
les superfícies de control. Finalment, a la secció 3.4 s’analitzen el centrat i la posició
del tren d’aterratge, així com també es discuteixen els resultats obtinguts de l’estudi
de càrregues sobre l’estructura alar.
3.1 Dimensionament preliminar
El dimensionament preliminar d’aquest projecte pretén establir els fonaments que
suposen el punt de partida per les fases de disseny posteriors. Consisteix en realitzar
unes primeres aproximacions sobre les masses que defineixen l’aeronau, la superfície
alar necessària i una potència orientativa del motor que satisfacin els requeriments
imposats.
A continuació, s’exposen primer unes consideracions que deriven de la normativa
aplicable i de la funcionalitat de l’aeronau. Cal remarcar que aquestes determinaran





El marc legal aeronàutic vigent varia en funció d’on se certifiqui i operi l’aeronau.
Degut a les característiques de l’avió que es pretén desenvolupar, i tenint en compte
les conclusions aportades en el Capítol 2 Estudi de mercat, es contempla el marc
normatiu tant europeu com nord-americà.
A la Unió Europea l’agència de seguretat aèria corresponent és l’anomenada EASA
(European Aviation Safety Agency), mentre que a Nord-Amèrica la homòloga és la
FAA (Federal Aviation Administration). Cadascuna defineix normatives diferents per
la certificació de les aeronaus. EASA defineix les CS (Certification Specifications) i la
FAA la FAR (Federal Aviation Regulation) que es divideix en diferents parts. Tot i així,
cal destacar que en gairebé tots els casos aquestes dues normatives són idèntiques i
comparteixen la mateixa numeració.
Dels requeriments imposats es deriva que l’aeronau en qüestió superarà el límit dels
8.618 kg de massa màxima a l’enlairament [19]. Segons l’extret de la normativa CS-
23 que es mostra a la figura 3.1, aquest és el limit que s’estableix per classificar els
avions bimotors segons la seva mida; els menors prenen com a referència la CS-23 i
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Annex to ED Decision 2012/012/R
Amendment 3
Figura 3.1. Extracte del primer article «Aplicació» de la normativa CS-23 [19]
En conseqüència, per la realització d’aquest projecte cal basar-se en la normativa CS-
25 o la seva homòloga americana FAR Part 25. En aquest cas concret, la normativa
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europea i americana presenten diferencies significatives. Mentre la FAR Part 25
especifica alguns requeriments imposats a les aeronaus amfíbies, la CS-25 obvia
els paràgrafs corresponents a aquestes limitacions. Per tant, degut a que l’avió a
desenvolupar haurà d’operar en ambdós continents, es prendrà com a referència la
normativa americana per ser la més restrictiva en aquest cas.
A nivell operacional, les dues agències de seguretat fan referència a les recoma-
nacions que exposa la ICAO (International Civil Aviation Organization). D’aquestes
recomanacions cal destacar l’Annex 6 de la Convenció sobre Aviació Civil Internaci-
onal que es divideix en tres parts: la primera regula les operacions del transport aeri
comercial internacional, la segona les de l’aviació general internacional i la tercera
les operacions d’helicòpters. Fent referència a les definicions que s’estableixen en
aquest mateix annex, s’entén per «Treball aeri» com ‘aquella operació realitzada per
una aeronau en la que es realitzen serveis especials tals com vigilància, salvament,
etc’ [20]; per tant, l’aeronau objecte de disseny en aquest projecte realitzarà aquest
tipus d’operacions. La figura 3.2 és l’extracte d’aquesta definició inclosa a l’annex.




When the following terms are used in the Standards and
Recommended Practices for operation of aircraft in
international commercial air tr nsport, they have th  following
meanings:
Aerial work. An aircraft operation in which an aircraft is used
for specialized services such as agriculture, construction,
photography, surveying, observation and patrol, search and
rescue, aerial advertisement, etc.
Aerodrome. A defined area on land or water (including any
buildings, installations and equipment) intended to be used
either wholly or in part for the arrival, departure and
surface movement of aircraft.
Aerodrome operating minima. The limits of usability of an
aerodrome for:
a) take-off, expressed in terms of runway visual range
and/or visibility and, if necessary, cloud conditions;
b) landing in precision approach and landing operations,
expressed in terms of visibility and/or runway visual
range and decision altitude/height (DA/H) as appropriate
to the category of the operation;
c) landing in approach and landing operations with vertical
guidance, expressed in terms of visibility and/or runway
visual range and decision altitude/height (DA/H); and
d) landing in non-precision approach and landing
operations, expressed in terms of visibility and/or
runway visual range, minimum descent altitude/height
(MDA/H) and, if necessary, cloud conditions.
Aeroplane. A power-driven heavier-than-air aircraft, deriving
its lift in flight chiefly from aerodynamic reactions on
surfaces which remain fixed under given conditions of
flight.
Aircraft. Any machine that can derive support in the
atmosphere from the reactions of the air other than the
reactions of the air against the earth’s surface.
Aircraft operating manual. A manual, acceptable to the State
of the Operator, containing normal, abnormal and
emergency procedures, checklists, limitations, performance
information, details of the aircraft systems and other
material relevant to the operation of the aircraft.
Note.— The aircraft operating manual is part of the
operations manual.
Air operator certificate (AOC). A certificate authorizing an
operator to carry out specified commercial air transport
operations.
Alternate aerodrome. An aerodrome to which an aircraft may
proceed when it becomes either impossible or inadvisable
to proceed to or to land at the aerodrome of intended
landing. Alternate aerodromes include the following:
Take-off alternate. An alternate aerodrome at which an
aircraft can land should this become necessary shortly
after take-off and it is not possible to use the aerodrome
of departure.
En-route alternate. An aerodrome at which an aircraft
would be able to land after experiencing an abnormal or
emergency condition while en route.
ETOPS en-route alternate. A suitable and appropriate
alternate aerodrome at which an aeroplane would be
able to land after experiencing an engine shutdown or
other abnormal or emergency condition while en route
in an ETOPS operation.
Destination alternate. An alternate aerodrome to which an
aircraft may proceed should it become either impossible
or inadvisable to land at the aerodrome of intended
landing.
Note.— The aerodrome from which a flight departs may
also be an en-route or a destination alternate aerodrome for
that flight.
Approach and landing operations using instrument approach
procedures. Instrument approach and landing operations
are classified as follows:
Non-precision approach and landing operations. An
instrument approach and landing which utilizes lateral
guidance but does not utilize vertical guidance. 
Approach and landing operations with vertical guidance.
An instrument approach and landing which utilizes
lateral and vertical guidance but does not meet the
requirements established for precision approach and
landing operations.
Figura 3.2. Definició de treball aeri sego s l’An ex 6 de la ICAO [20]
Prenent aquesta definició, l’Annex 6 Part 2 en el seu segon article «Aplicació», es-
pecifica que ‘la Part 1 juntament amb la Part 2 cobreixen totes les operacio s aèries
civils internacionals, excepte les operacions de treballs aeris’ [21]. En conseqüència,
es desprèn que cap de les tres parts integrants de l’Annex 6 de la ICAO són aplicables
en aquest cas. La figura 3.3 és l’inici d’aquest article.
Annex 6 — Operation of Aircraft Part II
5/11/98 (viii)
Commission was not aw re of any degree of in ernational
aerial work ope at ons which would necessi ate the
development of International Standards and Recommended
Practices. The revised definitions for general aviation and
a ial work and the revised app cability chapter were
submitted to States in the usual manner and approved by the
Council in March 1990.
Table A shows the orig n of amendments together with a
list of the principal subjects involved and the dates on which
the Annex and the amendments were dopted by the Council
when they became effective and when they became applicable.
Applicability
The Standards and R commended Practices of Annex 6,
Part II are applicable to international general aviation
operations with aeroplanes.
The Standards and Recomm nded Practices represent
minim m provisions and, together with those of Ann x 6 —
Operation of Aircraft: Part I — International C mmercial Air
Transport — Aeroplanes, now cover the operation of all
a l nes in international civil aviation, except in aerial work
operations.
It will be noted that the Standards and Recommended
Practices contained in Annex 6, Part II, when applied to the
operation of large aeroplanes, are less stringent than those in
Annex 6, Part I, applicabl  to the same or similar aeroplanes
when used in commercial ai  transport operations.
Nevertheless, it is considered that, in conjunction with existing
provisions in A nexes 1 and 8, Annex 6, Part II, ensures an
adequa e level of safety for the operations envisaged for the
large aeroplanes in question. In his connexion attention is
drawn to the point that the entire performance sta ards of
Annex 8 re applicable to all aeroplanes of over 5 700 kg mass
intended for the carriage of passengers or cargo or mail for
international air navigation, of which the prototype was
submitted for certification on or after 13 December 1964.
Moreover, by virtue of Annex 1 the holder of a private pilot
licence, piloting an aircraft in excess of 5 700 kg unless as the
sole occupant thereof is required to have a type rating entered
on his licence. Since the certificates of airworthiness of the
types of aeroplanes in question would preclude solo flight in
all normal circumstances, it may be accepted that the private
pilot of these aeroplanes must have a type rating entered on
his licence.
Action by Contracting States
Notification of differences. The attention of Contracting States
is drawn to the obligation imposed by Article 38 of the
Convention by which Contracting States are required to notify
the Organization of any differences between their national
regulations and practices and the International Standards
contained in this Annex and any amendments thereto.
Contracting States are invited to extend such notification to
any differences from the Recommended Practices conta ned i
this Annex, and any amendments ther to, when he
notifica ion of such differences is impor ant for the safety of
air navigation. Further, Contracting States are invited to keep
the Organization currently informed of any differences which
may ubs quently occur, o  of the wit draw l of any
differences previously notified. A specific request f r
notification of differences ill b  sent to Contracting States
immediately after the adoption of each amendment to this
Annex.
The attention of States is also drawn to the provision of
Annex 15 related to the publication of differences between
their national regulations and practices and the related ICAO
Standards and Recommended Practices through the
Aeronautical Information Service, in addition to the obligation
of States under Article 38 of the Convention.
Promulgation of information. The establishment and
withdrawal of and changes to facilities, services and pro-
cedures affecting aircraft operations provided in accordance
with the Standards and Recommended Practices specified in
this Annex should be notified and take effect in accordance
with the provisions of Annex 15.
Status of Annex components
An Annex is made up of the following component parts, not
all of which, however, are necessarily found in every Annex;
they have the status indicated:
1.—Material comprising the Annex proper:
a) Standards a d Recommended Practices adopted by
the Council under the provisions of the Convention.
They are defined as follows:
Standard: Any specification for physical charac-
teristics, configuration, matériel, performance,
personnel or procedure, the uniform application of
which is recognized as necessary for the safety or
regularity of international air navigation and to
which Contracting States will conform in accordance
with the Convention; in the event of impossibility of
compliance, notification to the Council is
compulsory under Article 38.
Recommended Practice: Any specification for
physical characteristics, configuration, matériel,
performance, personnel or procedure, the uniform
application of which is recognized as desirable in the
interest of safety, regularity or efficiency of inter-
national air navigation, and to which Contracting
States will endeavour to conform in accordance with
the Convention.
Figura 3.3. Extracte del sego article «Aplicació» de l’Annex 6 Part 2 de la ICAO [21]
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Cada regió o agència de seguretat aèria té la potestat en exclusiva de regular, en cas
que ho desitgi, les operacions destinades a treballs aeris. A més, en el cas europeu la
EASA trasllada aquesta responsabilitat a les agències estatals; així cada estat sobirà
s’encarrega de confeccionar aquesta normativa. És per això que, al coexistir nombro-
ses normatives al continent europeu, en aquest projecte s’ha contemplat únicament
la norma espanyola dictada per l’AESA (Agencia Estatal de Seguridad Aerea) que és
l’autoritat competent dins el territori espanyol. Aquesta agència va desenvolupar
una normativa recollida al BOE-A-2014-9484 en forma de Reial Decret 750/2014.
Finalment, la figura 3.4 mostra un quadre resum de la normativa a contemplar al
llarg de les fases de desenvolupament posteriors.
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Figura 3.4. Quadre resum de la normativa de certificació i d’operació
Missió tipus i Missió de dimensionament
La missió tipus és el conjunt d’operacions aèries que realitza l’aeronau amb més
freqüència i que configura un perfil de vol. En canvi, la missió de dimensionament
és el perfil que pròpiament es pren com a referència per al dimensionat, encara que
s’operi de manera esporàdica. Habitualment les dues solen coincidir tot i que no és
condició sine qua non.
És important destacar que en aquest projecte les dues missions difereixen. A conti-
nuació la figura 3.5 presenta el perfil de la missió tipus.


















Figura 3.5. Perfil de vol de la missió tipus
La taula 3.1 mostra la descripció dels trams numerats de la figura 3.5.
Taula 3.1. Fases de vol de la missió tipus
Fase Descripció Fase Descripció
1 Encesa de motors 10 Espera prop del llançament
2 Rodatge 11 Descens
3 Enlairament 12 Creuer de descàrrega
4 Ascens 13 Ascens
5 Creuer inicial 14 Creuer
6 Descens 15 Descens
7 Càrrega d’aigua en creuer 16 Aterratge i rodatge
8 Ascens 17 Apagada de motors
9 Creuer final














Figura 3.6. Perfil de vol de la missió de dimensionament
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La taula 3.2 mostra la descripció dels trams numerats de la figura 3.6.
Taula 3.2. Fases de vol de la missió de dimensionament
Fase Descripció Fase Descripció
1 Encesa de motors 8 Creuer de descàrrega
2 Rodatge 9 Ascens
3 Enlairament 10 Creuer
4 Ascens 11 Descens
5 Creuer inicial 12 Aterratge i rodatge
6 Espera prop del llançament 13 Apagada de motors
7 Descens
Una vegada analitzades les dues missions a nivell de consum de combustible, s’ob-
serva que la segona és més exigent i comporta consums notablement més elevats.
És per això que, tot i no ser el perfil de vol habitual, serà l’emprada per al dimensio-
nament.
3.1.2 Estimació de les masses
A continuació es presenta el mètode utilitzat per a l’estimació de les masses més
rellevants de l’avió; que és una adaptació del que exposa el Dr. J. Roskam al capítol
2 de la referència [22]. Degut a que les correlacions necessàries per seguir aquest
mètode es presenten només en unitats del sistema imperial, els càlculs que es pre-
senten a continuació utilitzen de manera puntual aquest tipus de sistema. Tot i així
els resultats presentats estan adientment convertits en unitats del sistema internaci-
onal. Per tal de resoldre aquest càlcul s’utilitza un codi en Matlab adjuntat a l’annex
A.
En primer lloc es comenta l’algoritme principal de resolució, després es desenvolupa
el càlcul del pes de combustible i finalment es presenta un resum de les masses més
rellevants obtingudes.
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Algoritme principal de resolució
La figura 3.7 mostra l’esquema d’aquest algoritme.
 







WE - WEtent 
 
FINAL 
1 2 3 
4 5 
 6 7 
Figura 3.7. Algoritme principal de l’estimació de masses
Tot seguit s’explica breument cadascun dels passos que conformen l’algoritme pre-
sentat a la figura 3.7.
1. S’introdueixen les dades que alhora deriven dels requeriments inicials: pes de
la càrrega de pagament WPL (en aquest cas aigua o equips de presa de dades),
pes de la tripulació WCREW .
2. S’estima el pes d’enlairament WTOguess prenent com a referència aeronaus
similars o un valor desitjat.
3. Es determina el pes de combustible WF . Aquesta estimació s’exposa a la secció
següent.
4. Es calculen el pes de buit estimat WEtent i el pes operatiu de buit estimat
WOEtent mitjançant les equacions 3.1 i 3.2 .
WOEtent = WTOguess −WF −WPL (3.1)
WEtent = WOEtent −Wcrew (3.2)
5. S’obté un pes de buit WE en aquest cas de la figura 2.13 de la referència [22].
51 Roger Ayats López
Capítol 3. Disseny
6. Si la diferència entre WE i WEtent és major d’un 0,5% es torna a l’inici de l’al-
goritme modificant el valor estimat de WTOguess. En cas contrari es considera
que la solució està convergida i s’avança a 7.
7. La solució final són les dades convergides obtingudes al punt 6.
Càlcul del pes de combustible
En aquesta secció es desenvolupa el mètode d’estimació de la massa de combustible
WF extret del capítol 2.4 de la referència [22].
Cal destacar que l’aeronau s’ha dimensionat tenint en compte que la càrrega a trans-
portar fins a l’abast màxim WPL és de 3.000 kg. S’ha pres aquesta decisió degut a
que els requisits corresponents no especificaven la quantitat de càrrega a transpor-
tar a la màxima distància, només la màxima desitjada sense entrar en detall sobre
l’abast.
A més, per tal de fer el dimensionament més realista, s’ha optat per tenir en compte
que aquesta càrregaWPL no s’allibera sobre l’incendi, sinó que per qualsevol qüestió
imprevisible s’ha de retornar a la base. D’aquesta manera es contempla una hipòtesi
que es pot donar a la realitat i que suposa un increment notable en el consum de
combustible.
En primer lloc, s’obtenen els quocients entre les masses finals i inicials de cada fase




Tot seguit, fent el producte de tots aquests quocients s’obté la fracció de combustible
de la missió Mff . L’equació 3.4 mostra aquest producte ja particularitzat per la










Finalment el pes de combustible usat durant el vol WFused s’obté de l’equació 3.5.
WFused = (1−Mff ) ·WTO (3.5)
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3.1. Dimensionament preliminar
Les reserves de combustible WFres s’estimen de manera anàloga tal i com es mostra





) · (WTO −WFused) (3.6)
Finalment, el pes de combustible total WF s’obté de l’equació 3.7 fent la suma del
combustible consumit en ruta més el de les reserves.
WF = WFused +WFres (3.7)
Per a totes les fases del vol presentades a la missió de dimensionament (veure fi-
gura 3.6), excepte els creuers i les esperes, els valors dels quocients corresponents
s’extreuen del capítol 2 de la referència [22]. Aquests es presenten a la taula 3.3.
Taula 3.3. Quocients de pesos de les fases del perfil de vol
Fase Descripció Valor







12 i 13 Aterratge, rodatge i apagada de motors 0,9900
Per estimar les fraccions de les fases de creuer s’utilitza l’equació de Breguet que es






375 · (ηp/cp)cr · (L/D)cr
]−1
(3.8)
On Rcr és la longitud del creuer en milles nàutiques, ηp és una eficiència del motor,
cp és el consum del motor en lbs/hp/hr i (L/D)cr és la finesa en fase de creuer.
Totes les dades necessàries per a l’equació 3.8 es proporcionen a la referencia [22]
excepte el consum del motor que s’ha extret de la referència [23]. La taula 3.4
mostra aquestes dades.
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Taula 3.4. Dades per a les fases de creuer
Fase Rcr [NM] ηp cp [lbs/hp/hr] (L/D)cr
5 648 0,82 0,483 14
8 0,27 0,82 0,483 14
10 648 0,82 0,483 14
Finalment les fraccions de pes resultants per a les fases de creuer es presenten a la
taula 3.5.
Taula 3.5. Fraccions obtingudes per a les fases de creuer
Fase Descripció Valor
5 Creuer inicial 0,9197
8 Creuer de descàrrega 0,9999
10 Creuer final 0,9197
En canvi per a les dues fases del vol restants, la corresponent segons la figura 3.6 al
número 6 i les reserves de combustible anomenades a partir d’ara amb el número
14, es dimensionen també amb l’equació de Breguet modificada per introduir temps






375 · (1/Vltr) · (ηp/cp)ltr · (L/D)ltr
]−1
(3.9)
OnEltr és el temps en segons d’espera o de duració de les reserves, Vltr és la velocitat
en mph amb la que es realitza l’espera o l’anada a l’aeroport alternatiu, ηp és una
eficiència del motor, cp és el consum del motor en lbs/hp/hr i (L/D)ltr és la finesa
en fase d’espera.
La taula 3.6 mostra les dades utilitzades per a les dues fases de vol.
Taula 3.6. Dades per a les fases d’espera i reserves de combustible
Fase Eltr [s] Vltr [mph] ηp cp [lbs/hp/hr] (L/D)cr
6 300 103,57 0,77 0,483 14
14 1.800 150 0,77 0,483 14
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3.1. Dimensionament preliminar
Cal destacar que els 1.800 segons (equivalents a 30 minuts), que dimensionen el vo-
lum de les reserves, s’han pres d’acord amb la normativa espanyola vigent establerta
al Reial Decret 750/2014 [24]. La figura 3.8 en mostra l’extret.
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TAE.SPO.OP.130 Aprovisionamiento de combustible y aceite-Aviones.
(a) El piloto al mando sólo iniciará un vuelo si el avión lleva suficiente combustible y 
aceite para lo siguiente:
(1) Para vuelos VFR:
i. De día, volar hasta el aeropuerto en el que se pretende aterrizar, realizando la 
operación correspondiente, y volar 30 minutos a la altitud normal de crucero; o
ii. de noche, volar hasta el aeropuerto en el que se pretende aterrizar, realizando la 
operación correspondiente, y volar 45 minutos a la altitud normal de crucero.
(2) Para vuelos IFR:
(i) Cuando no se requiere aeródromo alternativo, volar hasta el aeropuerto en el que 
se pretende aterrizar, realizando la operación correspondiente, y volar 45 minutos a la 
altitud normal de crucero; o
(ii) cuando se requiere aeródromo alternativo, volar hasta el aeropuerto en el que se 
pretende aterrizar, realizando la operación correspondiente, hasta el aeropuerto 
alternativo, y volar 45 minutos a la altitud normal de crucero.
(b) A efectos de cómputo del combustible requerido para contingencias se debe 
tener en cuenta lo siguiente:
(1) Condiciones meteorológicas previstas.
(2) Retrasos debido a ATC.
(3) Procedimientos por despresurización o fallos de motor en ruta cuando sea 
aplicable y
(4) Cualquier otra condición que pudiera retrasar el aterrizaje de la aeronave o 
incrementar el consumo de combustible o aceite.
(c) La replanificación de un vuelo, en vuelo, implica el cumplimiento con los 
requisitos establecidos desde el momento en que se realice la planificación.
(d) El operador establecerá unas normas de abastecimiento de combustible a los 
efectos de la planificación del vuelo y la replanificación en vuelo, a fin de garantizar que 
cada vuelo lleva suficiente combustible para la operación prevista y reservas para cubrir 
las desviaciones respecto de la misma.
TAE.SPO.OP.131 Aprovisionamiento de combustible y aceite-Helicópteros.
(a) El piloto al mando sólo iniciará un vuelo si el helicóptero lleva suficiente 
combustible y aceite para lo siguiente:
(1) Para vuelos VFR:
i. Volar hasta el aeródromo/lugar de operación en el que se pretende aterrizar, 
realizando la operación correspondiente, y volar 20 minutos a la velocidad de máximo 
alcance; o
ii. para vuelos a 25 NM (46.3 km) del aeródromo/lugar de operación de salida, el 
combustible de reserva no será menor que el necesario para volar 10 minutos a la a la 
velocidad de máximo alcance.
(2) Para vuelos IFR:
i. Volar al aeródromo/lugar de operación previsto para el aterrizaje, y desde ahí volar 
treinta minutos a la velocidad de espera (holding) a 450 m (1.500 ft) sobre el aeródromo/
lugar de operación en condiciones estándar de temperatura y hacer la aproximación y 


















Figura 3.8. Extret de la normativa espanyola RD 750/2014 on es parla del combustible de
reserv s [24]
Finalme t les fraccions de pes obting des es presenten a la taula 3.7.
Taula 3.7. Fr ccions obtingudes per a les fases d’espera i reserves de combustible
Fase Descripció Valor
6 Espera prop del llançament 0,9990
14 Reserves de combustible 0,9911
Resum de les masses obtingudes
Finalitzat el procés iteratiu explicat anteriorment, s’obtenen les masses de dimensio-
nament que es presenten a la taula 3.8.
T ula 3.8. Resum de les masses obtigudes
Pes Magnitud [kg] Descripció
WTO 18.779 Màxima massa d’enlairament
WE 11.322 Massa de buit
WOE 11.482 Mas de buit perativa
WFused 4.166 Massa de combustible de ruta
WFres 131 Massa de combustible de reserva
WF 4.297 Massa de combustible total
WPLdim 3.000 Càrrega de pagament de dimensionament
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3.1.3 Estimació de la superfície alar i la potència del motor
Aquest apartat realitza una estimació sobre la superfície alar i la potència del motor
mitjançant el mètode exposat per el Dr. J. Roskam al capítol 3 de la referència
[22]. Degut a que les correlacions necessàries per seguir aquest mètode es presenten
només en unitats del sistema imperial, els càlculs que es presenten a continuació
utilitzen de manera puntual aquest tipus de sistema. Tot i així els resultats presentats
a cada secció estan adientment convertits en unitats del sistema internacional.
El mètode consisteix en obtenir per cada requisit la càrrega alar (W/S)TO en funció
de la càrrega de potència (W/P )TO que el satisfà. Un cop fets tots els anàlisis, aquell
requisit que precisi d’una càrrega alar menor serà el que s’utilitzi per al dimensio-
nament. Això és així ja que per una massa d’enlairament fixada, imposada des de
l’apartat 3.1.2, la menor de les càrregues alars implica la major superfície. El cas de
la càrrega de potència presenta les mateixes característiques.
Per tal de realitzar els càlculs i obtenir les gràfiques s’utilitza un codi en Matlab
adjuntat a l’annex C.
Requisit de pèrdua amb màxim pes d’enlairament
Aquest requisit imposa una velocitat de pèrdua màxima assumible per al creuer. La
normativa FAR Part 25, de referència en aquest projecte, no especifica cap valor
concert d’aquest paràmetre. Per tant, s’utilitza l’equació bàsica de la sustentació
amb un factor de càrrega unitari per aconseguir una velocitat de pèrdua orientativa.




ρ · S · CLmax
]1/2
(3.10)
OnWTO és el màxim pes a l’enlairament en Newtons, ρ és la densitat de l’aire a nivell
de mar en kg/m3, S la superfície alar en m2 i CLmax el coeficient de sustentació
màxim en configuració neta obtingut després de realitzar els anàlisis aerodinàmics
que es mostren a la secció 3.3.5.
Les dades introduïdes a l’equació 3.10 es mostren a la taula 3.9.
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3.1. Dimensionament preliminar
Taula 3.9. Resum de les dades introduides per obtenir la velocitat de pèrdua
WTO[kg] ρ [kg/m
3] S [m2] CLmax
18.779 1,225 101,73 1,6
A aquest nivell la superfície alar es precisament objecte d’estimació i no una dada
disponible per estimar la velocitat de pèrdua. Així doncs, la presentada a la taula
3.9 és el resultat final després de realitzar vàries iteracions sobre el mètode.
La velocitat de pèrdua obtinguda de l’equació 3.10 és de:
Vs = 42,98 m/s





· ρ · V 2s · CLmax (3.11)
Finalment substituint els valors de la taula 3.9 s’obté la igualtat 3.12.
(W/S)TO = 1.810 N/m
2 (3.12)
La figura 3.9 mostra la gràfica d’aquesta càrrega alar en funció de la càrrega de po-
tència. Per càrregues menors de 1.810 N/m2 se satisfà el requeriment de superfície
derivat de la velocitat de pèrdua, ja que aquesta esdevindrà menor de la màxima
imposada. En canvi valors superiors a aquest mateix límit no són assumibles i com-
portarien sobrepassar el límit de màxima Vs imposat.
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Figura 3.9. Requisit de càrrega alar derivat de la velocitat de pèrdua
Requisit de pèrdua amb màxim pes després de càrrega
Generalment, en aeronaus convencionals, el màxim pes sempre coincideix amb el
màxim a l’enlairament WTO. En aquest cas, al tractar-se d’una aeronau amb la capa-
citat de carregar els dipòsits d’aigua mentre està en vol, realitzant un vol rectilini
i uniforme just fregant la superfície de l’aigua, es considera que l’increment de pes
degut a l’aigua carregada és significatiu. Per això es pren un pes màxim després de
càrrega, anomenat Maximum After Scoping Weight, lleugerament superior al d’en-
lairament. A més, el fet de considerar-lo així afegeix un avantatge notable: l’avió
serà capaç d’enlairar-se amb el màxim pes de combustible, que li permetrà tenir
més autonomia, i tot i així carregar aigua en vol per realitzar operacions d’extinció
d’incendis. En aquest cas es pren una massa màxima després de càrrega 2.200 kg
superior a la massa màxima d’enlairament. Així doncs la massa màxima després de
càrrega WMASW és:
WMASW = 20.979 kg
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3.1. Dimensionament preliminar
En aquest cas la velocitat de pèrdua corresponent s’estima a partir de les dades
obtingudes de l’avió competidor Bombardier 415 [25], ja que és una aeronau de
característiques similars. En concret pren un valor de:
VsMASW = 34,98 m/s [68 kts]




· ρ · V 2s · CLmaxLand (3.13)
On WMASW és el màxim pes a després de càrrega en Newtons, ρ és la densitat de
l’aire a nivell de mar en kg/m3, S la superfície alar en m2 i CLmaxLand el coeficient
de sustentació màxim a l’aterratge estimat segons la taula 3.1 de la referencia [22].
Les dades introduïdes a l’equació 3.13 es mostren a la taula 3.10.
Taula 3.10. Resum de les dades introduides per obtenir la càrrega alar per al requisit de
pèrdua amb màxim pes després de càrrega
ρ [kg/m3] S [m2] CLmaxLand
1,225 101,73 2,7
Finalment, l’equació 3.13 es reconverteix de càrrega alar respecte el màxim pes
després de la càrrega d’aigua (W/S)MASW a càrrega alar respecte el màxim pes a
l’enlairament (W/S)TO, per tal de poder obtenir una gràfica equivalent a la resta de
requisits. Aquesta conversió es mostra a l’equació 3.14.
(W/S)TO = (W/S)MASW ·WTO/WMASW = 1.812 N/m2 (3.14)
La figura 3.10 mostra la gràfica d’aquesta equació 3.14.
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Figura 3.10. Requisit de càrrega alar derivat de la velocitat de pèrdua amb màxim pes
després de la càrrega d’aigua en creuer
Requisit d’enlairament
Consisteix en imposar una distància màxima d’enlairament i obtenir la càrrega alar
(W/S)TO i de potència (W/P )TO mínimes per satisfer-la.
L’equació 3.15 presenta la relació entre les dues càrregues i la distància d’enlaira-
ment.
(W/S)TO =





On STOFL és la distància d’enlairament en ft, σ és el quocient entre la densitat
local i la de referència (en aquest cas l’operació és a nivell de mar, per tant aquest
paràmetre és igual a la unitat) i CLmaxTO és el coeficient de sustentació màxim en
configuració d’enlairament obtingut de la taula 3.1 de la referencia [22].
Les dades introduïdes a l’equació 3.15 es mostren a la taula 3.11.
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3.1. Dimensionament preliminar
Taula 3.11. Resum de les dades introduides per obtenir la càrrega alar pel requisist d’enlai-
rament
STOFL [ft] σ CLmaxTO
2.395 1 2
Degut a que els requeriments inicials del projecte no estableixen una distància màxi-
ma d’enlairament, s’imposa el valor de 730 m (2.395 ft) mostrat a la taula anterior.
Aquest valor es pren en base a les característiques que ofereix l’aeronau competido-
ra Bombardier 415 [25], de manera que la distància aconseguida per l’aeronau en
desenvolupament sigui menor que la d’aquesta.
Finalment l’equació 3.16 mostra el resultat en unitats del SI després de realitzar les





La figura 3.11 mostra la gràfica d’aquesta equació 3.16.













Figura 3.11. Requisit de càrrega alar derivat de l’enlairament
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Requisit d’enlairament després de carregar aigua en creuer
Consisteix en avaluar la capacitat de l’avió per enlairar-se una vegada finalitzat el
creuer de càrrega dels dipòsits d’aigua.
En primer lloc es parteix de l’equació 3.17, que consisteix en igualar el treball a
l’energia cinètica.




· V 22 (3.17)
On η correspon a una eficiència que fa referència a l’estat de pista (en aquest cas
simula els efectes de fregament amb l’aigua), TTO és l’empenta a l’enlairament en
lbs, STOFL la distància d’enlairament en ft, WMASW el màxim pes després de càr-





0,5 · ρ · S · CLmaxLand
]1/2
(3.18)
Modificant ara l’equació 3.17, restant l’energia cinètica de l’aeronau pel fet que no
parteix del repòs, s’obté l’equació 3.19.









· V 2recarrega (3.19)
On Vrecarrega és la velocitat en ft/s a la que es realitza el creuer de càrrega d’aigua.
Convertint ara l’empenta a potència, segons l’expressió presentada a la figura 3.4 de
la referència [22], i reordenant aquesta equació 3.19 s’obté l’equació 3.20.
(W/S)MASW =
(













Les dades introduïdes a l’equació 3.20 es mostren a la taula 3.12.
Taula 3.12. Resum de les dades introduides per obtenir la càrrega alar pel requisist de
càrrega d’aigua en creuer
η STOFL [ft] Vrecarrega [ft/s] g [ft/s
2] ρ [lbs/ft3] CLmaxLand
0,3446 984,252 114,77 32,185 0,0765 2,7
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3.1. Dimensionament preliminar
L’eficiència η s’ha obtingut aplicant les dades de l’avió competidor Bombardier 415
al mateix requisit i obtenint el valor d’aquesta que les satisfà. La distància d’enlai-
rament STOFL no està imposada als requisits inicials dels projecte, així doncs s’opta
per una distància de 300 m (984,25 ft). Pel que fa a la velocitat de càrrega d’aigua es
prenen 35 m/s (114,77 ft/s). Totes dues assumpcions es fan d’acord amb les dades
de l’avió competidor Bombardier 415 [25], de manera que els resultats assegurin
unes millors prestacions que aquest.
L’equació 3.21 mostra el resultat de substituir les dades de la taula 3.12 a l’equació




+ 175,09 N/m2 (3.21)
Passant ara la càrrega alar respecte el pes després de la càrrega a càrrega alar res-
pecte el pes a l’enlairament (equació 3.22) s’obté l’equació 3.23.




+ 156,73 N/m2 (3.23)
La figura 3.12 mostra la gràfica d’aquesta equació 3.23.













Figura 3.12. Requisit de càrrega alar derivat de l’enlairament després de la càrrega d’aigua
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Requisit d’aterratge
Anàlogament al requisit anterior, aquest consisteix en imposar una distància d’ater-
ratge i obtenir els quocients de càrregues desitjats.
En aquest cas és necessari estimar una velocitat de pèrdua en aterratge VsL . La











On SFL és la distància d’aterratge en ft, VA és la velocitat d’aproximació en kts i
VsL és la velocitat de pèrdua en configuració d’aterratge en kts.
La distància d’aterratge SFL no estava imposada des dels requisits inicials dels pro-
jecte, per això es pren una distància de 610 m (2.001,31 ft). Aquesta és lleugera-
ment inferior que la de l’aeronau competidora Bombardier 415 [25], de manera que
s’assegura unes millors actuacions.
Amb aquesta SFL la velocitat de pèrdua en configuració d’aterratge VsL obtinguda
de l’equació 3.25 és:
VsL = 62,83 kts = 32,32 m/s
A continuació cal tornar a usar l’equació 3.11, presentada anteriorment al requisit de
pèrdua, però ara amb el coeficient de sustentació màxim en configuració d’aterratge




· ρ · V 2sL · CLmaxLand (3.26)
Les dades usades en aquest cas es mostren a la taula 3.13.
Taula 3.13. Resum de les dades introduides per al requisit d’aterratge
SFL [m] ρ [kg/m
3] CLmaxLand
610 1,225 2,7
Finalment la igualtat 3.27 és el resultat la substitució de les dades de la taula 3.13 a
l’equació 3.26.
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3.1. Dimensionament preliminar
(W/S)Land = 1.811 N/m
2 (3.27)
La figura 3.13 mostra aquest valor en front de la càrrega de potència.













Figura 3.13. Requisit de càrrega alar derivat de l’aterratge
Requisit d’ascens
En aquest cas s’imposen els règims d’ascens mínims exigits per la normativa FAR
Part 25.
En primer lloc cal obtenir el CGRP (Climb Gradient Parameter) o ‘paràmetre de gra-





On el CGR és el Climb Gradient o ‘gradient d’ascens’ en rad imposat per la nor-
mativa. (L/D) és la finesa i CL el coeficient de sustentació tots dos derivats de la
condició de vol concreta.
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Conegut aquest paràmetre es calcula la càrrega alar en funció de la càrrega de po-
tencia amb l’equació 3.29.
(W/S) =
[
18,97 · ηp ·
√
σ
(W/P ) · CGRP
]2
(3.29)
On (W/S) és la càrrega alar en lbs/ft2, ηp és l’eficiència del motor, σ és el quocient
entre la densitat local i la de referència, (W/P ) és la càrrega de potència en lbs/hp
i CGRP és el paràmetre de gradient d’ascens.
Una vegada resolta l’equació anterior, es redueix (W/P ) en un 20% per modelar les
condicions ambientals que exigeix la normativa FAR Part 25 (34% d’humitat i 10◦C
per sobre de la temperatura estàndard).
Per resoldre aquestes equacions és fa necessària l’estimació de les corbes polars se-
gons cada condició de vol. A continuació la taula 3.14 mostra l’expressió de la polar
per cada una de les condicions de vols més rellevants. El càlcul d’aquestes es pre-
senta de manera detallada a l’annex B.
Taula 3.14. Corbes polars per a cada configuració de vol
Condició de vol Expressió de la polar
Configuració neta CD = 0,0195 + 0,0495 · C2L
Flaps d’enlairament i tren obert CD = 0,0545 + 0,0526 · C2L
Flaps d’enlairament i tren plegat CD = 0,0345 + 0,0526 · C2L
Flaps d’aproximació i tren obert CD = 0,0745 + 0,0547 · C2L
Flaps d’aterratge i tren obert CD = 0,1045 + 0,0561 · C2L
Flaps d’aterratge i tren plegat CD = 0,0845 + 0,0561 · C2L
La figura 3.14 mostra la gràfica d’aquestes corbes polars.
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3.1. Dimensionament preliminar











Flaps enlairament, tren obert
Flaps enlairament, tren plegat
Flaps aproximació, tren obert
Flaps aterratge, tren obert
Flaps aterratge, tren plegat
Figura 3.14. Corbes polars en diferents configuracions de vol
La normativa FAR Part 25 en diversos articles imposa requeriments sobre els règims
d’ascens mínims a assolir tant en un enlairament com en un aterratge frustrat. La
taula 3.15 mostra els requisits d’ascens a l’enlairament i la taula 3.16 els d’aterratge
frustrat.
Taula 3.15. Requsisits de règim d’ascens per a l’enlairament presents a la normativa FAR
Part 25 [26]
Normativa Configuració CGR Velocitat
FAR 25.111 Configuració d’enlairament
0,012 1,2 · VsTO(OEI) amb tren d’aterratge plegat
Primer segment d’ascens: configuració
0 VLOF
d’enlairament amb tren d’aterratge obert
Primer segment d’ascens: configuració
0 1,2 · VsTOFAR 25.121 d’enlairament amb tren d’aterratge obert
(OEI) Segon segment d’ascens: configuració
0,024 1,2 · VsTOd’aterratge amb tren d’aterratge plegat
Ascens final en ruta: configuració
0,012 1,25 · VsTOd’enlairament amb tren d’aterratge plegat
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Taula 3.16. Requsisits de règim d’ascens per a aterratge frustrat presents a la normativa
FAR Part 25 [26]
Normativa Configuració CGR Velocitat
FAR 25.119 Aterratge frustrat:
0,032 1,2 · VsL(AEI) Configuració d’aterratge amb tren obert
FAR 25.121 Aproximació frustrada:
0,021 1,5 · VsA(OEI) Configuració d’aproximació amb tren obert
A les taules anteriors les sigles OEI fan referència a One Engine Inoperative o ‘un mo-
tor inoperatiu’, mentre que AEI a All Engines Operative o ‘tots els motors operatius’.
VsTO és la velocitat de pèrdua a l’enlairament, VLOF és la velocitat Lift Off o ‘d’enlai-
rament’, VsL la velocitat de pèrdua a l’aterratge i VsA la de pèrdua a l’aproximació.
Per a cada una d’aquestes condicions de vol s’ha de calcular el coeficient de sus-
tentació CL a partir de la velocitat que estableix la normativa. Així doncs per a
l’enlairament aquest coeficient s’obté de l’equació 3.30.
CL =
CLmaxTO · V 2sTO
V 2norm
(3.30)
On CL és el coeficient de sustentació per a la condició de vol concreta, CLmaxTO és
el coeficient de sustentació màxim a l’enlairament i Vnorm és la velocitat en m/s que
estableix la normativa mostrada a les taules 3.15 i 3.16.
Per a l’aterratge frustrat s’obté de l’equació 3.31, anàloga a l’anterior però amb la
referència del coeficient de sustentació màxim a l’aterratge i la velocitat de pèrdua
corresponent.
CL =
CLmaxLand · V 2sL
V 2norm
(3.31)
Per al cas de l’aproximació frustrada la referència són: la velocitat de pèrdua a
l’aproximació VsA i el coeficient de sustentació màxima l’aproximació CLmaxApro .
A continuació es mostren els resultats obtingut per a cada un dels requisits esta-
blerts:
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• FAR 25.111
Les dades introduïdes a les equacions es mostren a la taula 3.17
Taula 3.17. Dades del requisit FAR 25.111
FAR 25.111
CGR V CL CD
0,012 1,2 · VsTO 1,3889 0,1360
L’equació 3.32 és el resultat de realitzar les substitucions pertinents expressat





• FAR 25.121 primer segment d’ascens a VLOF
Les dades en aquest cas es mostren a la taula 3.18
Taula 3.18. Dades del requisit FAR 25.121 en primer segment d’ascens a VLOF
FAR 25.121 primer segment d’ascens a VLOF
CGR V CL CD
0 VLOF 1.6529 0,1982
Per a la velocitat VLOF s’ha pres com a referència el mateix tractament que es
fa la referència [22] d’on s’extreu aquest mètode. Així doncs aquesta velocitat
es defineix a l’equació 3.33.
VLOF = 1,1 · VsTO (3.33)
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• FAR 25.121 primer segment d’ascens a 1,2 · VsTO
La taula 3.19 mostra les dades d’aquest requisit.
Taula 3.19. Dades del requisit FAR 25.121 en primer segment d’ascens a 1,2 · VsTO
FAR 25.121 primer segment d’ascens a 1,2 · VsTO
CGR V CL CD
0 1,2 · VsTO 1,3889 0,1560





• FAR 25.121 segon segment d’ascens
La taula 3.20 mostra les dades en aquest cas.
Taula 3.20. Dades del requisit FAR 25.121 en segon segment d’ascens
FAR 25.121 segon segment d’ascens
CGR V CL CD
0,024 1,2 · VsTO 1,3889 0,1360





• FAR 25.121 ascens final
A la taula 3.21 es mostren les dades d’aquest requisit.
Taula 3.21. Dades del requisit FAR 25.121 en ascens final
FAR 25.121 ascens final
CGR V CL CD
0,012 1,25 · VsTO 1,2800 0,1006
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• FAR 25.119 aterratge frustrat
La taula 3.22 mostra les dades d’aquest requisit.
Taula 3.22. Dades del requisit FAR 25.119 aterratge frustrat
FAR 25.119 aterratge frustrat
CGR V CL CD
0,032 1,2 · VsL 1,5976 0,2477





• FAR 25.121 aproximació frustrada
La taula 3.23 exposa les dades introduïdes en aquest cas.
Taula 3.23. Dades del requisit FAR 25.121 aproximació frustrada
FAR 25.121 aproximació frustrada
CGR V CL CD
0,012 1,5 · VsA 1,2000 0,1732





Finalment la figura 3.15 mostra les gràfiques de càrrega alar i de potència que de-
manden aquests requisits.
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FAR 25.121 primer segment VLOF
FAR 25.121 primer segment 1.2·VsTO
FAR 25.121 segon segment
FAR 25.121 ascens final
FAR 25.119 aterratge frustrat
FAR 25.121 aproximació frustrada
Figura 3.15. Requisit de càrrega alar derivat dels requisits d’ascens
Requisit de maniobra
Aquest requisit consisteix en calcular la càrrega alar necessària per suportar un fac-
tor de càrrega a una velocitat determinada.
L’equació que s’empra per obtenir aquesta càrrega alar és la 3.40.
(W/S)TO =
ρ · V 2c · CLmax
2 · n (3.40)
On ρ és la densitat en kg/m3, Vc és la velocitat de creuer en m/s, CLmax és el
coeficient de sustentació màxim en configuració neta i n és el factor de càrrega a
considerar definit com (L/W ).
La taula 3.24 mostra les dades considerades en aquest cas.
Taula 3.24. Dades pel requisit de maniobra
ρ [kg/m3] Vc [m/s] CLmax n
1,225 100 1,6 2,71
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La velocitat de creuer Vc deriva dels requisits imposats inicialment al projecte. El
factor de càrrega és el valor obtingut després de realitzar vàries iteracions del dia-
grama de factor de càrrega presentat a la secció 3.4.4.
Finalment, la igualtat resultant és la 3.41.
(W/S)TO = 3.613 N/m
2 (3.41)
La figura 3.16 mostra aquest valor en funció de la càrrega de potència.













Figura 3.16. Càrrega alar en funció de la càrrega de potència pel requisit de maniobra
Requisit de creuer
Per últim, aquest requisit consisteix en imposar un índex de potència Ip, estimat
segons la taula 3.28 de la referència [22], i obtenir la càrrega alar necessària.
L’equació 3.42 mostra la relació entre aquests paràmetres.
(W/S)TO = I
3
p · σ · (W/P )TO (3.42)
Finalment l’equació resultant de substituir aquest índex de potència és la 3.43.
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(W/S)TO = 1,32
3 · 1 · (W/P )TO lbs/ft2 (3.43)
L’equació 3.44 mostra aquesta mateixa expressió en unitats del Sistema Internacio-
nal.
(W/S)TO = 18,46 · (W/P )TO N/m2 (3.44)
La gràfica d’aquesta equació 3.44 es mostra a la figura 3.17.













Figura 3.17. Càrrega alar en funció de la càrrega de potència pel requisit de creuer
Obtenció del punt de disseny
El punt de disseny és aquell que proporciona una càrrega alar i una càrrega de
potència que satisfacin tots els requisits exposats. Per tal d’obtenir-lo cal sobreposar
totes les funcions anteriorment mostrades. La figura 3.18 mostra aquesta gràfica.
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Pèrdua màxim pes enlairament
Pèrdua màxim pes després de càrrega
Enlairament
Enlairament després de carregar aigua
Aterratge
Ascens FAR 25.111
Ascens FAR 25.121 a Vlof
Ascens FAR 25.121 a 1.2VsTO
Ascens FAR 25.121 segon segment
Ascens FAR 25.121 ascens final
Ascens FAR 25.119 aterratge frustrat
Ascens FAR 25.121 aproximació frustrada
Maniobra
Creuer
Figura 3.18. Sobreposició de tots els requisits
S’observa que sobre la gràfica està marcada la «zona de disseny». Qualsevol punt
dins d’aquesta zona satisfà tots els requisits. Ara bé, a l’hora d’escollir el punt se
sol prendre: per una banda, el més a la dreta possible (ja que implica una menor
superfície alar), i per altra el més amunt possible (que implica una menor potència).
Tot seguit a la figura 3.19 es fa una ampliació sobre la zona de disseny.
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Figura 3.19. Ampliació de la zona de disseny
El punt de disseny escollit correspon a:
(W/S)TO = 1.810 N/m
2 (3.45)
(W/P )TO = 58,3 N/kW (3.46)
Aquest correspon a la intersecció entre el requisit de pèrdua amb el màxim pes
a l’enlairament i el requisit d’enlairament. La figura 3.20 mostra amb més detall
aquesta intersecció.
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Pèrdua màx. pes enlairament
Pèrdua màx. pes després càrrega
Enlairament
Enlairament després càrrega aigua
Aterratge
Creuer
Figura 3.20. Ampliació sobre el punt de disseny
Finalment, dimensionant les igualtats 3.45 i 3.46 s’obté una superfície alar necessà-
ria de 101,73 m2 i una potència del motor de 3.159 kW . Aquests resultats es mostren
a la taula 3.25.
Taula 3.25. Resum del punt de disseny obtingut
(W/S)TO [N/m
2] (W/P )TO [N/kW ] S [m
2] P [kW ]
1.810 58,3 101,73 3.159
També al llarg d’aquest apartat s’han obtingut tots els coeficients de sustentació de
l’aeronau en diferents configuracions. La taula 3.26 mostra el resum de tots ells.
Taula 3.26. Resum dels coeficients de sustentació en diferents configuracions de vol
CLmax CLmaxTO CLmaxLand CLmaxApro
1,6 2 2,7 2,2
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3.2 Configuració preliminar
En aquesta secció, partint dels resultats del dimensionament preliminar i tenint en
compte les directrius bàsiques que s’extreuen del capítol 1 Introducció, es desenvo-
lupa el disseny del fuselatge i de la zona de flotació. Aquestes directrius deriven de
les característiques operacionals i de les tàctiques de lluita contra incendis. Les més
importants i que condicionen aquests dissenys són:
• El sistema de comportes dels dipòsits de líquids han de permetre controlar el
cabal descarregat, de manera que es pugui escollir la quantitat d’aigua allibe-
rada.
• Aquest mateix sistema ha de permetre l’obertura de comportes de manera
seqüencial.
• L’aeronau ha de comptar, com a mínim, amb dos dipòsits independents per
poder descarregar aigua i retardants químics com convingui.
• El disseny del fuselatge ha de permetre un bona visibilitat sobre la vertical de
l’aeronau. D’aquesta manera es faciliten les descàrregues i satisfan les neces-
sitats de les operacions de salvament marítim i d’observació.
• El fuselatge ha de comptar amb suficient espai a l’interior per tal de poder
acollir, si s’escau, una UCI per a les operacions de salvament.
3.2.1 Disseny del fuselatge
Disseny en alçat
En primer lloc, per tal d’establir unes dimensions de referència del fuselatge, se se-
gueixen les recomanacions que exposa el Dr. J. Roskam a la taula 4.1 de la referència
[27]. Per a les aeronaus amfíbies, aquestes dimensions orientatives es mostren a la
taula 3.27.
Taula 3.27. Resum de les recomanacions exposades a la taula 4.1 de la referència [27]
lf/df lfc/df θfc [deg]
6− 11 3− 6 8− 14
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On lf és la longitud total del fuselatge, df és el l’alçada del fuselatge, lfc és la
longitud de la cua del fuselatge i θfc és l’angle del con de cua.
Finalment, els mateixos paràmetres escollits per al disseny es mostren a la taula
3.28.
Taula 3.28. Paràmetres escollits pel present disseny del fuselatge
lf/df lfc/df θfc [deg]
5,44 3,12 9,05
S’observa com el primer paràmetre lf/df és lleugerament inferior al límit recoma-
nat. Això és degut a dues qüestions: per una banda s’intenta reduir les dimensions
del fuselatge per minimitzar la resistència aerodinàmica, però d’altra s’ha de tenir
en compte la flotabilitat de l’aeronau. Degut al principi d’Arquimedes, l’aeronau ha
de ser capaç de desplaçar el seu propi pes en aigua per surar, però alhora no és
assumible que gran part del fuselatge estigui immers en aigua. En conseqüència,
s’incrementa només una dimensió del fuselatge, en aquest cas l’alçada, per aconse-
guir que el percentatge de fuselatge submergit sigui raonable.
Els altres dos paràmetres es troben dins dels límits recomanats. A continuació la













Figura 3.21. Esquema de les dimensions bàsiques del fuselatge
Finalment, cal destacar que en aquest cas l’única configuració ala-fuselatge viable és
la coneguda com «ala alta». En aquesta, l’ala no travessa el fuselatge sinó que està
adherida en la seva part superior. Només és aplicable aquesta configuració ja que
és necessari que els motors, que estaran fixats sobre l’ala, estiguin tant allunyats de
l’aigua com sigui possible.
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Disseny en planta
En aquest cas, tenint en compte les mesures de l’alçat, es dimensiona la planta de
manera que satisfaci els requisits inicials i les directrius bàsiques exposades a la

























Figura 3.22. Esquema de les dimensions en planta del fuselatge
On la numeració correspon als següents aspectes:
1. Zona de cabina de pilotatge.
2. Porta d’accés a la cabina de pilotatge.
3. Portes d’accés i de càrrega.
4. Sortides d’emergència.
5. Dipòsits d’aigua.
6. Dipòsit de retardant col·locat sota el nivell de la cabina.
7. Espai destinat al tren d’aterratge.
8. Bancs plegables per poder transportar personal.
9. Unitat de potència auxiliar APU (Auxiliary Power Unit)
Disseny de les portes d’accés i sortides d’emergència
En primer lloc, es dimensiona una porta d’accés principal (situada a la part davan-
tera esquerra del fuselatge) i una de càrrega (situada a la part posterior dreta del
fuselatge). Ambdues s’han marcat amb el número 3 a la figura 3.22. La taula 3.29
mostra les seves dimensions bàsiques.
Roger Ayats López 80
3.2. Configuració preliminar
Taula 3.29. Dimensions de la porta d’accés i de càrrega de l’aeronau
Descripció Amplada [mm] Alçada [mm]
Porta d’accés 1.000 1.800
Porta de càrrega 1.500 1.800
Les dues portes se situen a l’alçada del nivell de la cabina que són 1.125 mm.
Pel que fa a les portes operatives en cas d’emergència, la normativa FAR Part 25
estableix que, per a aeronaus d’aquestes característiques, el número de portes ne-
cessàries és: ‘una de tipus IV sobre les ales per cada costat del fuselatge o, si no és
possible col·locar-les en aquesta posició, una de tipus III’ [26]. La figura 3.23 mostra
l’extret de la normativa corresponent a aquest requisit.
§25.807 Federal Aviation Regulations
78 ASA
cated where it will afford the most effective means
of passenger evacuation.
(2) If only one floor-level exit per side is pre-
scribed, and the airplane does not have a tail-
cone or ventral emergency exit, the floor-level ex-
its must be in the rearward part of the passenger
compartment unless another location affords a
more effective means of passenger evacuation.
(3) If more than one floor-level exit per side is
prescribed, and the airplane does not have a
combination cargo and passenger co figuration,
at least one floor-level exit must be located in
each side near each nd of the cabin.
(4) For an airplane that is required to have
more than one passenger mergency exit for
each side of the fuselage, no passenger emer-
gency exit shall be more th n 60 feet from any ad-
jacent passenger emergency exit on the same
side of the same deck of the fuselage, as mea-
sured parallel to the airplane’s longitudinal axis
between the nearest exit edges.
(g) Type and number required. The maximum
number of passenger seats permitted depends on
the type and number of exits installed in each side
of the fuselage. Except as further restricted in
paragraphs (g)(1) through (g)(9) of this section,
the maximum number of passenger seats permit-
ted for each exit of a specific type installed in each








(1) For a passenger seating configuration of 1
to 9 seats, there must be at least one Type IV or
larger overwing exit in each side of the fuselage
or, if overwing exits are not provided, at least one
exit in each side that meets the minimum dimen-
sions of a Type III exit.
(2) For a passenger seating configuration of
more than 9 seats, each exit must be a Type III or
larger exit.
(3) For a passenger seating configuration of 10
to 19 seats, there must be at least one Type III or
larger exit in each side of the fuselage.
(4) For a passenger seating configuration of 20
to 40 seats, there must be at least two exits, one
of which must be a Type II or larger exit, in each
side of the fuselage.
(5) For a passenger seating configuration of 41
to 110 seats, there must be at least two exits, one
of which must be a Type I or larger exit, in each
side of the fuselage.
(6) For a passenger seating configuration of
more than 110 seats, the emergency exits in each
side of the fuselage must include at least two Type
I or larger exits.
(7) The combined maximum number of pas-
senger seats permitted for all Type III exits is 70,
and the combined maximum number of passen-
ger seats permitted for two Type III exits in each
side of the fuselage that are separated by fewer
than three passenger seat rows is 65.
(8) If a Type A, Type B, or Type C exit is in-
stalled, there must be at least two Type C or larger
exits in each side f the fus lage.
(9) If a passenger ventral or tail cone exit is in-
stalled and that exit provide  at least the same
rate of egress as a Type III exit with the airplane in
the most dverse exit opening condition that
would result from the collapse of one or more legs
of the landing gear, an increase in the passenger
seating configuration is permitted as follows:
(i) For a ventral exit, 12 additional passenger
seats.
(ii) For a tail cone exit incorporating a floor level
opening of not less than 20 inches wide by 60
inches high, with corner radii not greater than
seven inches, in the pressure shell and incorpo-
rating an approved assist means in accordance
with §25.810(a), 25 additional passenger seats.
(iii) For a tail cone exit incorporating an opening
in the pressure shell which is at least equivalent to
a Type III emergency exit with respect to dimen-
sions, step-up and step-down distance, and with
the top of the opening not less than 56 inches
from the passenger compartment floor, 15 addi-
tional passenger seats.
(h) Other exits. The following exits also must
meet the applicable emergency exit requirements
of §§25.809 through 25.812, and must be readily
accessible:
(1) Each emergency exit in the passenger com-
partment in excess of the minimum number of re-
quired emergency exits.
(2) Any other floor-level door or exit that is ac-
cessible from the passenger compartment and is
as large or larger than a Type II exit, but less than
46 inches wide.
(3) Any other ventral or tail cone passenger
exit.
(i) Ditching emergency exits for passengers.
Whether or not ditching certification is requested,
ditching emergency exits must be provided in ac-
cordance with the following requirements, unless
the emergency exits required by paragraph (g) of
this section already meet them:
(1) For airplanes that have a passenger seating
configuration of nine or fewer seats, excluding
pilot seats, one exit above the waterline in each
side of the airplane, meeting at least the dimen-
sions of a Type IV exit.
Figura 3.23. Extracte de la normativa FAR Part 25 on s’especifica el número de sortides
necessàries [26]
Segons la normativa, l’avió en des nvolupament ha d’estar equipat amb una sortida
del tipus III a cada costat del fuselatge, (degut a la incompatibilitat de la configu-
ració d’ala alta i les sortides d’emer ència sobre les ales). A continuació la taula
3.30 mostra les dimensions d’aquest tipus de sortida que s’especifiquen a la mateixa
normativa [26].
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Taula 3.30. Dimensions de les sortides tipus III [26]
Descripció Amplada [mm] Alçada [mm] Alçada respecte el pis [mm]
Sortida tipus III 508 915 510
Així doncs, comparant aquestes dimensions de les sortides tipus III mostrades a la
taula 3.30 amb les de les portes d’accés i de càrrega mostrades a la taula 3.29, es
conclou que els dos accessos dimensionats anteriorment compleixen amb escreix les
dimensions mínimes establertes a la normativa. Així doncs, no és necessari afegir
cap tipus de sortida d’emergència extra.
Ara bé, degut a que l’aeronau en desenvolupament realitzarà operacions d’alt risc,
es pren la decisió de superar el requisits que exigeix la normativa i afegir una sor-
tida d’emergència de tipus III per cada costat del fuselatge. Per tant, el nombre de
sortides operatives en cas d’emergència seria del doble del mínim requerit. La figura
3.24 mostra la posició d’aquestes en el fuselatge.













Figura 3.24. Esquema de la posició de les portes i sortides d’emergència
Per altra banda, després de realitzar vàries iteracions sobre el procés de disseny,
se sap que l’alçada del nivell de l’aigua que pel principi d’Arquimedes assegura la
flotabilitat de l’aeronau amb el màxim pes a l’enlairament és de 1.209 mm, (aquest
anàlisi es mostra la secció 4.2 Estabilitat hidrostàtica). En canvi, el nivell del pis
interior de la cabina contemplat és de 1.125 mm. Això implica que mentre l’avió es
troba surant a l’aigua, aquest nivell interior està 84 mm per sota el nivell de l’aigua.
En conseqüència, si es vol permetre que les portes d’accés i de càrrega es puguin
obrir en aquestes condicions, s’han de dividir en dos nivells. D’aquesta manera, en
cas d’emergència només s’obriria el nivell superior que està a una alçada del pis
de 510 mm (màxima alçada imposada per la normativa mostrada a la taula 3.30),
suficient com per que no entri aigua i hi hagi un marge de seguretat de 426 mm per
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sobre el nivell de l’aigua. En canvi, quan l’aeronau estigui a terra podrà obrir els dos
nivells de la porta i carregar material amb facilitat.
La figura 3.25 mostra un esquema d’aquesta configuració en dos nivells de la porta




























Figura 3.25. Esquema de l’obertura de les portes en dos nivells
A la figura 3.25 s’observa en línia de punts el nivell del pis de la cabina i en dis-
contínua el nivell de l’aigua. Es mostra també l’obertura de la porta en dos nivells:
l’inferior de 510 mm i el superior de 1.290 mm.
Finalment, per tal d’incrementar la visibilitat sobretot en la vertical de l’aeronau, el
nivell superior de la porta d’accés i la sortida d’emergència davantera s’equipen amb
unes finestres que sobresurten lleugerament del fuselatge. D’aquesta manera, si un
membre de la tripulació s’aboca dins el petit habitacle ampliarà significativament el
seu camp de visió. La figura 3.26 mostra un exemple d’aquesta finestra.
Figura 3.26. Finestra que sobresurt del fuselatge a la porta d’accés
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3.2.2 Disseny de la zona de flotació
Per dimensionar la zona de flotació cal conèixer les directrius bàsiques que caracte-
ritzen els dissenys dels avions amfibis. Les principals són [28]:
• Flotabilitat i estabilitat hidrostàtica. En primer lloc, cal dimensionar el fu-
selatge tenint en compte el principi d’Arquimedes, de manera que el volum
immers en aigua no resulti excessiu i l’aeronau es pugui enlairar. A més, cal
analitzar l’estabilitat hidrostàtica per tal d’assegurar que l’avió se sostindrà so-
bre l’aigua sense tendència a bolcar. Aquest anàlisi s’exposa a la secció 4.2
Estabilitat hidrostàtica.
• Sustentació hidrodinàmica. La zona de flotació es dissenya de manera que,
a mesura que l’avió es va aixecant de la superfície de l’aigua per efecte de
la sustentació alar, la part inferior del fuselatge ara fora de l’aigua també en
genera una petita component. Aquest efecte se suma a la sustentació principal
de l’ala i ajuda a reduir la distància d’enlairament.
• Angle del fuselatge. Aquest angle, anomenat Deadrise Angle en anglès, és el
que presenta la part inferior de la quilla del fuselatge. La figura 3.27 en mostra
un esquema.
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Step Geometry 
The edge of the step is placed slightly aft of the CG, approximately as shown in Figure C3-16. The angle made to 
the vertical will then range approximately between 10° and 15°. The intent is to allow the airplane to rotate 
effortlessly. The height of the step is typically approximately 0.05 to 0.08 x Beam
13
. As has already been stated, this 
surface discontinuity greatly increases the aerodynamic drag of the vehicle and is effectively the “cost” of 
designing a seaplane. The drag problem is a hard one to remedy, as is discussed in Reference 15, which explores a 
number of step designs intended to reduce drag. 
 
Sternpost Angle 
The sternpost angle typically ranges from about 7°-9°. This will allow the seaplane to rotate to a higher AOA once 
on the step without the rearstep keel entering the water. If the rearstep enters the water, the hydrodynamic drag 
will increase and this will reduce acceleration and lengthen the T-O run. 
 
Forebody Flat 




Figure C3-16: A schematic showing important details that must be considered when designing a seaplane. 
Deadrise Angle 
Deadrise angle typically ranges from 15° to 40°. The greater this angle, the less is the water impact load (hull load) 
and this directly affects the weight of the airframe. It will also make water landings feel smoother. However, the 
larger angle results in a hull that sits deeper in the water. This way, if the intention is to allow the aircraft to be 
beached, the larger deadrise angle could make this impossible – the airplane will run aground far from dry land 
Figura 3.27. Exemple d’angle del fuselatge en un avió amfibi [28]
El sentit de fer la quilla en forma de «V» té dues aplicacions. En primer lloc,
redueix el factor de càrrega que veurà aquesta zona quan es produeixi un
amaratge. En segon lloc, suavitza aquest amaratge ja que el contacte amb
l’aigua és més progressiu.
Per altra banda, el fet de dissenyar un fuselatge amb un angle excessiu dificulta
l’operació d’entrada i sortida de l’aigua, ja que augmenta les possibilitats de
que l’avió toqui a terra amb la part inferior de la quilla.
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• Supressió de les gotes d’aigua. Degut a que l’avió es mou a altes velocitats
per la superfície de l’aigua, la zona de flotació immersa esquitxa amb gran
quantitat de gotes d’aigua. Aquestes impacten amb el fuselatge i els motors,
de manera que cal evitar que col·lisionin amb les hèlix per prevenir fortes
erosions.
Per minvar aquest efecte, es dóna al fuselatge una curvatura convexa per fa-
cilitar que les gotes impactin contra la quilla i no arribin més enllà. La figura
3.28 mostra un exemple d’aquesta curvatura.
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Figure C3-14: Placement of floats. 
 
Figure C3-15: Two common shapes of hull bottoms; an unflared and flared ones. 
Dynamic stability on the Step 
Three types of dynamic instability affect seaplanes once they are on the step: porpoising, skipping, and pattering. 
Porpoising is a rhythmic pitching motion of a seaplane, caused by the dynamic instability in forces acting on the 
bottom of the floats1. The sensation is often likened to that when rocking back and forth. The phenomena can 
occur if the airplane exceeds a relatively narrow range of pitch attitudes and begins as a cyclic pitch oscillation that 
may increase and terminate with the aircraft nosing into the water and a possible capsizing. It can also occur if the 
longitudinal attitude of the airplane is too high while on the step. This can cause the airplane to stall and drop the 
nose into the water. Porpoising can also be caused by the step being placed too far forward of or behind the CG9. 
Porpoising can be reduced by flattening the aft part of the fore body to about 1.5 times the beam. This will ensure 
more uniform pressure along the bottom, whereas a curved section would result in varying pressure which 
promotes a more dynamic response. 
 
Skipping is instability that may occur when landing at excessive speed with the nose pointed too high or when 
crossing the wake of a boat1. The sensation is likened to an up and down bounce. A hull, whose step is shallow 
and, thus, leads to poor ventilation behind it, is more prone to skipping. Pattering is a short period pitch oscillation. 
 
Reference 14 presents methods to estimate the response of ships that extend to seaplanes as well. 
 
Maneuverability and Controllability 
The airplane should feature means for control while in the water at low airspeeds, when aerodynamic control is 
minimal. This is done by installing a rudder at the stern. Once on the step, the hull should feature a straight keel to 
help the airplane move along a straight line. Adding sister keelsons may be called for to improve the directional 
stability. Excessively long forebody will reduce directional stability in the water and may cause it to ground loop 
(i.e. “water-loop”)
9
. Reducing such tendency requires an enlarged vertical tail, ideally placed in the propwash for 
increased control authority. 
 
Figura 3.28. A l’esquerra, esquema d’un fuselatge sense angle. A la dreta, esquema d’un
fuselatge amb curvatura convexa [28]
• Step. És una discontinuïtat en forma de graó situat a la part inferior posterior
de la quilla. S’implementa per dues raons: la primera és per facilitar la rotació
de l’avió a l’enlairament, i la segona es per disminuir la resistència deguda al
fregament amb l’aigua. A mesura l’aeronau comença a guanyar velocitat i a
elevar-se, degut a aquesta discontinuïtat, la superfície en contacte amb l’aigua
va disminuint progressivament. D’aquesta manera, al reduir-se la resistència
per fregamen , augmenta la potè cia disponible per accel rar l’aeronau que es
podrà enlairar amb una distància menor.
La figura 3.29 mostra un exemple d’aquesta geometria característica.
STEP
Figura 3.29. Exemple de la geometria en step
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• Angle del con de cua. Aquest habitualment oscil·la entre els 7◦ i 9◦ per per-
metre la rotació de l’aeronau a l’enlairament.
• Llargada de la quilla. A la bibliografia es recomana que la quilla anterior
a l’step sigui com a mínim un 50% més llarga que l’amplada del fuselatge.
Aquesta característica s’empra per evitar inestabilitats hidrodinàmiques.
• Flotadors auxiliars. S’instal·len a ales per tal de corregit les inestabilitats
hidrostàtiques laterals de l’avió. Aquests es dimensionen a la secció 4.2 Esta-
bilitat hidrostàtica.
Per dissenyar la zona de flotabilitat s’ha realitzat un procés iteratiu. En primer lloc,
s’han pres com a punt de partida les recomanacions que exposa el Sr. S. Gudmunds-
son a la referència [28]. A continuació, mitjançant les gràfiques que proporciona el
Dr. J. Roskam a les figures 3.10, 3.11 i 3.12 de la referència [29], s’avalua la seva
viabilitat en termes d’estabilitat hidrodinàmica. Finalment, amb aquests resultats es
torna al punt de partida i es redimensionen les característiques que ho requereixin.
La taula 3.31 mostra els paràmetres bàsics del disseny de la zona de flotació resul-
tants d’aquest procés iteratiu.
Taula 3.31. Paràmetres de disseny de la zona de flotació resultants
b [mm] Lf [mm] La [mm] H [mm] β [deg] βk [deg] α [deg]
2.500 7.650 10.300 250 22 0 9,05
A la taula anterior b és l’amplada del fuselatge, Lf és la longitud de la quilla anterior
a l’step, La la longitud des de l’step fins a la cua, H és l’alçada de l’step, β és l’angle
del fuselatge, βk és l’angle de curvatura del fuselatge i α és l’angle del con de cua. En
aquest cas, es pren un valor de βk nul per tal de simplificar el disseny del fuselatge.
Una vegada el projecte avanci cap a fases de desenvolupament posteriors hauria de
considerar-se la seva revisió per tal d’aconseguir dissenys més acurats.
A continuació les figures 3.30 i 3.31 mostren les vistes del disseny de la zona de
flotació.
























Figura 3.31. Vista lateral del fuselatge i la zona de flotació
3.2.3 Disseny dels dipòsits de líquids extintors
Els requisits inicialment imposats al projecte especifiquen que l’aeronau ha de ser
capaç de transportar 6.000 l d’aigua i 1.000 l litres de retardats químics. Per satis-
fer aquestes demandes són necessaris almenys dos dipòsits independents. Tot i així
per qüestions de comoditat, centrat de pesos i per afavorir les descàrregues parci-
als (directriu bàsica derivada de la introducció) s’opta per una configuració en tres
dipòsits. Dos de 3.000 l litres per a l’aigua i un de 1.000 l litres per al retardant.
A continuació la figura 3.32 mostra les dimensions dels dipòsits en el pla frontal.




















Figura 3.32. Vista del pla frontal dels dipòsits de líquids d’extinció
A la figura anterior, els dipòsits marcats amb el número 1 corresponen als d’aigua.
Els dos tenen una llargada de 1.800 mm. En canvi, el número 2 correspon al dipòsit
de retardant que té una llargada de 1.650 mm.
D’altra banda, tot i que els requisits no ho demanden però per fer l’avió més com-
petitiu, es dimensiona el sistema de recàrrega per tal de reomplir els tres dipòsits
d’aigua durant la maniobra de càrrega en creuer. D’aquesta manera es passa de re-
carregar 6.000 l a 7.000 l. Aquest fet que suposa un millora significativa respecte
l’avió de la competència, que deixa sempre buit el dipòsit destinat a retardants i
només pot reomplir els 6.130 l corresponents als d’aigua.
Per tal de dimensionar el sistema de recàrrega d’aigua, es considera que la velocitat
recomanada per a realitzar la maniobra és de 37,55 m/s (73 kts). Aquesta velocitat
s’obté de sumar un marge de seguretat de 5 kts a la velocitat de pèrdua amb el
màxim pes després de la recàrrega. La igualtat 3.47 mostra aquesta consideració.
Vrecarrega = VsMASW + 5 kts = 68 kts+ 5 kts = 73 kts = 37,55 m/s (3.47)
El sistema consisteix en una mena de tub desplegable que s’obra a l’inici de la ma-
niobra. El tub està encarat contra corrent de manera que l’aigua, que arriba a gran
velocitat, té la suficient inèrcia com per remuntar per dins de la canalització i omplir
els dipòsits. La figura 3.33 mostra una vista isomètrica dels dipòsits i del conjunt de
canalitzacions.




Figura 3.33. Vista isomètrica de les canalizacions del sistema de recàrrega d’aigua
Finalment, les dimensions del sistema s’han pres per assegurar que la recàrrega es
produeix en 12,5 s aproximadament. Aquestes dimensions es mostren a la figura







Figura 3.34. Vista frontal de l’obertura del sistema de recàrrega
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3.3 Aerodinàmica
En aquest apartat es desenvolupa tot el disseny aerodinàmic de l’aeronau.
En primer lloc, la secció 3.3.1 exposa els perfils aerodinàmics escollits tant per l’ala
com per les superfícies de cua. En segon lloc, a la secció 3.3.2 es desenvolupa el
disseny de l’ala i a la secció 3.3.3 el disseny de les superfícies de cua. A continuació,
la secció 3.3.4 mostra el dimensionament de les superfícies de control primàries.
Finalment, la secció 3.3.5 realitza una estimació del coeficient de sustentació global
de l’aeronau.
3.3.1 Selecció dels perfils aerodinàmics
Perfil alar
El perfil alar escollit és el NACA 3517, en canvi el que porta l’aeronau Bombardier
415 és el NACA 4417. A continuació la figura 3.35 mostra la corba del coeficient de
sustentació Cl en funció de l’angle d’atac α per als dos perfils.
Figura 3.35. Corbes Cl vs. α per als perfils NACA 3517 i NACA 4417
En primer lloc, s’observa com la corba del perfil NACA 3517 és lleugerament inferior
a la del NACA 4417 fins a un angle d’atac de 16◦. Això és degut a que el primer té una
curvatura menor que el segon. Així doncs, s’escull un perfil amb menor curvatura
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perquè, tot i que proporcioni menor sustentació fins a un d’angle d’atac de 16◦, pro-
duirà menors moments de capcineig. D’aquesta manera s’espera reduir la superfície
de cua necessària, que alhora es tradueix en una disminució de la resistència.
En segon lloc, a la figura 3.35 s’observa que el coeficient de sustentació màxim pel
perfil escollit és lleugerament superior al del competidor. Aquesta característica és
efecte de l’endarreriment de la curvatura màxima. Pel cas del NACA 4417 es troba
al 40% de la corda, en canvi a l’escollit NACA 3517 es troba al 50%. Tot i així,
pels posteriors càlculs es pren un valor coeficient de sustentació màxim del perfil de
Clmax = 2.
Deixant de banda l’increment de sustentació també hi ha una altra raó per la qual
s’endarrereix la curvatura màxima. Al fer-ho s’estilitza el perfil i es facilita la inte-
gració amb la part superior del fuselatge.
Finalment, s’observa com l’espessor es manté invariant al 17% en ambdós perfils.
Això és degut a la necessitat d’un gran espessor d’ala per assegurar que resistirà
els increments en el factor de càrrega, (deguts a les descàrregues de líquid i les
recàrregues en vol).
Perfil de cua
En aquest cas no es disposa de les dades referents al perfil de cua que incorpora
l’avió competidor, per això es fa un procés iteratiu entre aquest apartat i el 4.1
Estabilitat aerostàtica. En primer lloc, s’escull un perfil aerodinàmic per la cua. Tot
seguit s’avalua l’estabilitat aerostàtica tal com s’exposa a l’apartat 4.1. Finalment,
en funció dels resultats, es torna a escollir un altre perfil diferent i s’analitza de nou
la seva estabilitat.
Després de realitzar quatre iteracions es decideix que el perfil idoni és el simètric
NACA 0015. Una de les raons que porten a escollir un perfil simètric enfront un amb
curvatura és que el moment que ha de generar la cua per garantir l’estabilitat és
mínim. En conseqüència, un perfil corbat produiria massa moments i una resistència
addicional que no estaria justificada. Tot això es veu amb més deteniment a la secció
corresponent 4.1.
La figura 3.36 mostra la corba coeficient de sustentació en funció de l’angle d’atac
del perfil NACA 0015.
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Figura 3.36. Corba Cl vs. α per al perfil de cua NACA 0015
3.3.2 Disseny de l’ala
Per tal de desenvolupar el disseny de l’ala, cal tenir en compte la superfície alar
necessària obtinguda del dimensionament preliminar. A partir d’aquesta, es realitza
un procés iteratiu per decidir uns valors assumibles d’allargament A i envergadura
b. Finalment s’obtenen el paràmetres que es mostren a la taula 3.32.
Taula 3.32. Paràmetres inicials per al disseny de l’ala
b [mm] A S [m2]
27.740 7,5626 101,73
Amb aquestes dades inicials, a continuació s’analitzen els diferents paràmetres de
disseny de l’ala.
Forma en planta
La forma en planta de l’ala condiciona en gran mesura la distribució de sustentació
obtinguda i el comportament davant la pèrdua.
A continuació la figura 3.37 mostra la distribució del quocient Cl local entre el CL
global de l’ala en funció de la l’envergadura per a diferents formes en planta.
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Figura 3.37. Distribució del quocient Cl local entre el CL global de l’ala en funció de la
l’envergadura [30]
El quocient Cl local entre el CL global dóna una mesura de la quantitat de susten-
tació que aporta cada secció de l’ala respecte el total. És interessant observar que
en el cas de la forma el·líptica tota l’envergadura treballa en igual mesura. A més,
aquesta destaca per la seva elevada eficiència degut a la baixa resistència induïda
que produeix; per això que es considera la millor forma en planta. Tot i així, el seu
ús és molt restringit degut a l’elevat cost de construcció que suposa.
Per contra, la forma recta és la que presenta una pitjor distribució de sustentació.
En aquesta la punta de l’ala no treballa mentre que l’encast és el que genera la
màxima sustentació, cosa que augmenta la resistència induïda i propicia l’aparició
de vòrtex. Al contrari que en el cas anterior, aquesta forma en planta és una de les
més utilitzades, sobretot per les aeronaus de menor mida, degut a la seva facilitat
de construcció.
Per altra banda, la figura 3.37 també mostra el comportament davant la pèrdua
per les diferents formes en planta. Aquella secció de l’ala que presenti un quocient
Cl/CL major entrarà abans en pèrdua que la resta. Aquest efecte es produeix perquè
a l’incrementar l’angle d’atac, les seccions amb un Cl local major arribaran abans a
la sustentació màxima i entraran en pèrdua, mentre les altres encara poden seguir
sustentant.
Segons aquest comportament, la forma en planta el·líptica suporta la pèrdua de
manera progressiva a totes les seccions de l’ala. En canvi, la forma rectangular entra
en pèrdua bruscament per l’encast i va progressant cap a les puntes.
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En conclusió, tot i que la millor forma en planta és la el·líptica, el disseny d’aquest
projecte constarà d’una ala recta degut a la baixa velocitat de creuer, la facilitat
de construcció i l’estalvi en costos.
Estretament
L’estretament es defineix amb el paràmetre λ i mesura la reducció de la corda a
mesura que l’ala progressa cap a les puntes. L’equació 3.48 mostra la seva expressió:
λ = ct/cr (3.48)
On λ és el paràmetre d’estretament, ct és la corda a la punta de l’ala i cr és la corda
a l’encast.
Aquest paràmetre s’utilitza habitualment per aconseguir que una ala de forma en
planta rectangular adquireixi característiques similars a les de l’el·líptica. A l’anterior
figura 3.37 es mostraven diverses corbes avaluant-ne el seu efecte. Ara bé, el disseny
en estretament, tot i que millora l’eficiència de l’ala, comporta majors costos de
fabricació.
En conclusió, l’ala de l’aeronau en desenvolupament no disposarà d’estretament
per facilitar-ne la seva construcció i estalviar en costos de fabricació.
Angle de fletxa
L’angle de fletxa Λ és aquell que és defineix entre la línia de centres aerodinàmics i
l’eix lateral de l’avió. Serveix per controlar l’inici de la pèrdua i per reduir la velocitat
que experimenta l’ala, de manera que s’endarrereix l’aparició de possibles d’ones de
xoc. També ajuda a millorar l’estabilitat direccional de l’aeronau enfront a ràfegues
laterals.
A continuació la figura 3.38 mostra un esquema del seu efecte sobre l’ala.
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Figura 3.38. Efecte de l’angle de fletxa sobre les velocitats de l’ala [31]
En conclusió, el disseny de l’ala d’aquest projecte no tindrà cap angle de fletxa
degut a la baixa velocitat de creuer, que fa molt improbable l’aparició d’ones de xoc.
Angle de diedre
L’angle de diedre Γ es defineix com l’angle entre el pla de l’ala i el pla horitzontal de
l’avió. La figura 3.39 mostra un esquema d’aquest angle.
Figura 3.39. Esquema de l’angle de diedre [32]
Aquest diedre produeix un efecte estabilitzador davant dels lliscaments laterals pro-
duïts per ràfegues.
En conclusió, l’aeronau en desenvolupament no estarà dissenyada amb angle de
diedre per tal d’aconseguir una resposta neutra davant les pertorbacions que faciliti
les maniobres de descàrrega d’aigua.
Angle d’incidència
L’angle d’incidència i es defineix com l’angle entre la corda del perfil alar i l’eix
longitudinal de l’avió. La figura 3.40 mostra un esquema d’aquest angle.
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Figura 3.40. Esquema de l’angle d’incidència [33]
Bàsicament té dos efectes sobre l’aeronau:
• Redueix la resistència en creuer. La incidència es dissenya de manera que
durant el creuer el fuselatge estigui alineat amb la corrent i produeixi la míni-
ma resistència.
• Redueix la distància d’enlairament. Aquest efecte és degut a l’increment en
l’angle d’atac que experimenta l’ala durant la cursa d’enlairament.
En conclusió, degut a que aquest projecte és la fase preliminar de disseny no es tenen
dades sobre la resistència del fuselatge. Per això en aquest cas l’ala no presentarà
cap incidència.
Torsió
L’angle de torsió  és la variació de l’angle de sustentació nul·la del perfil alar al
llarg de l’envergadura. Com en el cas de l’estretament, és una modificació en la
geometria de l’ala per aconseguir una distribució de sustentació més favorable. N’hi
ha dos tipus:
• Torsió geomètrica. S’aconsegueix mitjançant un canvi en l’angle d’atac del
perfil a mesura que s’avança per l’envergadura.
• Torsió aerodinàmica. En aquest s’aconsegueix variant el perfil aerodinàmic
des de l’encast fins a la punta.
És una solució que modifica eficientment la distribució de sustentació al llarg de l’ala
i l’inici de la pèrdua, però incrementa notablement tant la dificultat de construcció
com els costos de fabricació.
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En conclusió, per tal de realitzar una ala el més senzilla possible i que comporti
les menors despeses de fabricació, el disseny contemplat en aquest projecte no
disposarà de cap tipus de torsió.
Resum dels paràmetres de disseny de l’ala
A continuació la taula 3.33 mostra els paràmetres de disseny de l’ala escollits per
l’avió en desenvolupament.
Taula 3.33. Paràmetres resultants del disseny de l’ala
b [mm] A S [m2] λ Λ [deg] Γ [deg] i [deg]  [deg] c [mm]
27.740 7,5626 101,73 1 0 0 0 0 3.670
On b és l’envergadura, A l’allargament, S la superfície alar, λ és l’estretament, Λ
l’angle de fletxa, Γ l’angle de diedre, i la incidència,  la torsió i c la corda resultant.










Figura 3.41. Forma en planta de l’ala amb les seves dimensions
Càlcul del volum intern de l’ala
Per poder donar per vàlid aquest disseny de l’ala, cal que el seu volum intern sigui
suficient com per poder emmagatzemar tot el combustible calculat prèviament a la
secció 3.1.2.
El càlcul d’aquest volum es fa amb l’equació 3.49 extreta del capítol 6 de la referència
[27].
Vala = 0,54 · (S2/b) · (t/c)r ·
[
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On Vala és el volum de l’ala i τ és la relació entre l’espessor de l’ala a la punta i a
l’encast. En aquest cas, degut a que el perfil és constant al llarg de l’envergadura
τ = 1. Substituint la resta de paràmetres de l’ala mostrats a la taula 3.33 s’obté la
igualtat 3.50.
Vala = 25,68 m
3 (3.50)
Tenint en compte que la densitat del querosè és de 790 kg/m3 [34], la igualtat 3.51
mostra la capacitat total de l’ala en quilograms de combustible.
Mala = ρq · Vala = 790 · 25,68 = 20.287 kg (3.51)
On Mala és la massa total de combustible que pot emmagatzemar l’ala i ρq és la
densitat del querosè.
La capacitat obtinguda és molt superior als 4.297 kg de combustible necessaris, cal-
culats a la secció 3.1.2. De manera que es dóna per vàlid el disseny de l’ala.
3.3.3 Disseny de les superfície de cua
Per realitzar el disseny de les superfícies de cua és habitual basar-se en el paràme-
tre «coeficient de volum». Aquest dóna una mesura de la capacitat de la cua per
compensar els moments generats per l’ala. Les equacions 3.52 i 3.53 mostren les




S · c¯ (3.52)
V¯v =
xv · Sv
S · b (3.53)
On V¯h és el coeficient de volum de l’estabilitzador horitzontal, xh la distància entre
el centre de gravetat de l’avió i el centre aerodinàmic de l’estabilitzador horitzontal,
Sh la superfície de l’estabilitzador horitzontal, S la superfície alar, c¯ la corda alar
mitja, V¯v és el coeficient de volum de l’estabilitzador vertical, xv la distància entre
el centre de gravetat de l’avió i el centre aerodinàmic de l’estabilitzador vertical, Sv
la superfície de l’estabilitzador vertical i b és l’envergadura alar.
Així doncs, conegut un coeficient de volum necessari estimat a partir d’aeronaus
similars, (en aquest cas es pren els de l’aeronau competidora Bombardier 415), s’obté
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la superfície d’ambdós estabilitzadors. Reordenant les equacions anteriors s’arriba a
les expressions 3.54 i 3.55
Sh =




V¯v · S · b
xv
(3.55)
A continuació la taula 3.34 mostra les dades que se substitueixen en aquestes ex-
pressions.
Taula 3.34. Dades de referència per pobtenir les superfícies dels estabilitzadors de cua
V¯h V¯v S [m
2] c¯ [mm] b [mm] xh [mm] xv [mm]
0,7 0,053 101,73 3.670 27.740 8.450 8.650
En aquest cas, els coeficients de volum de l’aeronau similar Bombardier 415 s’obte-
nen de la taula 8.11 de la referència [27]. Per altra banda, les posicions dels esta-
bilitzadors xh i xv es coneixen després de realitzar un procés iteratiu entre aquest
apartat de disseny i el 3.4.2 Centrat de l’aeronau.
Les superfícies obtingudes es mostren a les igualtats 3.56 i 3.57.
Sh = 30,93 m
2 (3.56)
Sv = 17,29 m
2 (3.57)
A partir d’aquestes es realitza el disseny dels dos estabilitzadors mitjançant un codi
en Matlab que es presenta a l’annex D. En concret, l’horitzontal es fa de manera
anàloga a l’ala: de forma en planta recta, sense fletxes ni estretament. Així s’obté
una superfície senzilla i econòmica de construir. El vertical es dissenya amb una
lleugera fletxa i estretament per assegurar una millor estabilitat estàtica enfront a
ràfegues laterals.
Finalment les figures 3.42 i 3.43 mostren els esquemes dels estabilitzadors amb les
dimensions.






























Figura 3.43. Vista en alçat de l’estabilitzador vertical
3.3.4 Dimensionament de les superfícies de control primàries
A continuació es dimensionen les superfícies de control primàries: alerons, timó de
profunditat i de direcció. Seguint la recomanació que exposa el Dr. J. Roskam al
capítol 8 de la referència [27], aquesta estimació es fa en base a les superfícies que
presenten les aeronaus similars.
Es parteix dels percentatges que cada superfície de control ocupa del respectiu es-
tabilitzador: el timó de profunditat respecte l’estabilitzador horitzontal, el timó de
direcció respecte l’estabilitzador vertical i els alerons respecte l’ala. A continuació la
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taula 3.35 mostra aquests percentatges per l’aeronau similar Bombardier 415 extrets
de la taula 8.11 de la referència [27].
Taula 3.35. Percentatges de cada superfície de control respecte la superfície de referència
Se/Sh Sr/Sv Sa/S
0,28 0,35 0,08
On Se és la superfície del timó de profunditat, Sh la de l’estabilitzador horitzontal, Sr
la superfície del timó de direcció, Sv la de l’estabilitzador vertical, Sa és la superfície
total dels alerons i S la superfície alar.
Així doncs, les superfícies de control resultants es mostren a la taula 3.36.






Tenint en compte aquests resultats es dimensionen i posicionen les superfícies de
control primàries amb l’ajuda del codi en Matlab presentat a l’annex D. A continuació







Figura 3.44. Vista en planta de l’estabilitzador horitzontal amb el timó de profunditat








Figura 3.46. Vista en planta de l’ala amb els alerons
3.3.5 Estimació del coeficient de sustentació global
Finalment, resulta d’interès estimar el coeficient de sustentació global de l’aeronau
CL. Aquest té en compte tant els efectes del fuselatge com el dels estabilitzadors;
així doncs, és una aproximació del coeficient real que presentarà l’aeronau.
Per tal d’estimar-lo se segueix el procediment presentat per el Dr. J. Roskam al
capítol 7 de la referència [27].
En primer lloc, mitjançant l’expressió 3.58 s’extrapola el coeficient de sustentació
del perfil al que proporciona l’ala en 3 dimensions.
CLmaxw = kλ · (clmaxr + clmaxt )/2 (3.58)
On CLmaxw és el coeficient de sustentació màxim proporcionat per l’ala, kλ és un
coeficient d’eficiència que en aquest cas la referència indica que pren el valor de
kλ = 0,88, clmaxr és el coeficient de sustentació màxim que produeix el perfil de
l’encast i clmaxt és el màxim produït pel perfil de la punta de l’ala.
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En aquest cas, els valors dels coeficients de sustentació màxims dels perfils a l’encast
i a la punta són iguals, degut a que el perfil alar es manté constant al llarg de tota
l’envergadura. De l’apartat 3.3.1 s’extreu que aquest valor és de:
clmaxr = clmaxt = 2
Substituint a l’equació 3.58 s’obté un coeficient de sustentació màxim de l’ala de:
CLmaxw = 1,76
Usant ara l’equació 3.59 s’obté el coeficient de sustentació global de l’aeronau.
CLmax = CLmaxw /1,1 = 1,76/1,1 = 1,6 (3.59)
3.4 Estructures
Aquest apartat realitza el càlcul estructural de l’aeronau. En primer lloc, a la secció
3.4.1 es presenta l’estimació del pes dels components principals de l’avió. En segon
lloc, a la secció 3.4.2 es realitza el centrat de l’aeronau i a la secció 3.4.3 es posiciona
el tren d’aterratge. Tot seguit, la secció 3.4.4 presenta el diagrama de factor de
càrrega. Finalment, la secció 3.4.5 mostra l’estructura alar dissenyada i la 3.4.6
analitza els resultats dels assajos estructurals.
3.4.1 Estimació de les masses dels components
En aquesta secció es realitza l’estimació de les masses dels principals components de
l’avió. Per fer-ho se segueixen les indicacions exposades pel Dr. J. Roskam al capítol
2 de la referència [35].
Per obtenir les masses, aquesta referència recomana partir de les fraccions de pes
d’una aeronau similar. Aquestes fraccions són les resultants de dividir el pes del
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Per tant, dimensionant aquestes fraccions amb la massa màxima a l’enlairament de
l’aeronau en desenvolupament, s’obtenen les masses desitjades. L’equació 3.61 en
mostra un exemple.







On Wcomponent és la massa del component desitjat de l’aeronau en desenvolupa-
ment, WTO és la massa a l’enlairament de l’aeronau en desenvolupament i la fracció
correspon als pesos de l’aeronau similar.
Per aquest cas concret, el Dr. J. Roskam a la referència [35] no proporciona dades
d’avions amfibis, per tant, a priori no es podria desenvolupar l’estimació. Tot i així,
al capítol 5.3 de la mateixa referència recomana que per aquests avions s’utilitzin
també les dades que es proporcionen i s’incrementi la massa del fuselatge en un
65%. D’aquesta manera es té en compte el seu sobre-dimensionament degut a la
zona de flotació.
Així doncs, per realitzar les estimacions pertinents es prenen les fraccions de pes
de l’aeronau DHC7-102 que es proporcionen a la taula A6.3b de la referència [35].
Aquest avió és un turbo-hèlix regional de masses similars a l’aeronau en desenvolu-
pament.
Finalment, la taula 3.37 mostra tant les fraccions de pesos considerades com el
resultat de les masses estimades.
Taula 3.37. Fraccions de pes i masses dels components de l’aeronau a dissenyar
Component Fracció pes Massa estimada [kg] Diferència [kg] Massa final [kg]
Ala 0,111 2.084 −217 1.868
Cua 0,03 563 −59 505
Fuselatge 0,1749 3.284 −342 2.943
Góndoles 0,042 789 −82 707
Tren aterratge davant 0,006 113 −12 101
Tren aterratge pral. 0,033 620 −64 555
Planta propulsora 0,107 2.009 −209 1.800
Equip fix 0,169 3.174 −331 2.843
Combustible −− 4.297 −− 4.297
Càrrega d’extinció −− 7.037 −− 7.037
Tripulació −− 160 −− 160
TOTAL −− 12.636 −− 11.322
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A la taula anterior la massa estimada correspon al dimensionament de la fracció de
pes. Degut a que la suma de les masses obtingudes no és igual als 11.322 kg que
corresponen a la massa de buit WE imposada des de l’apartat 3.1.2, cal disminuir
les masses en funció de la fracció de cada component perquè la resultant sigui igual
al valor imposat. Finalment, després d’aplicar les diferències s’obtenen les masses
finals.
3.4.2 Centrat
El centrat de les masses consisteix en obtenir el centre de gravetat de l’avió de
manera que a continuació es pugui posicionar el tren d’aterratge. En aquest cas,
degut a que l’aeronau en desenvolupament serà amfíbia, aquest centrat també és
imprescindible per avaluar l’estabilitat hidrostàtica.
Conegudes les masses dels diferents components i la seva posició, s’obté la posició







On el subíndex i fa referència al component concret, M és la massa del component
i X la seva posició respecte l’origen.
















Figura 3.47. Posició dels diferents components principals a l’avió
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A la figura anterior, s’observa marcat en un punt vermell l’origen de coordenades
emprat per al disseny. D’altra banda, els punts negres corresponen als components
principals de l’aeronau. La taula 3.38 mostra la seva massa i posició.
Taula 3.38. Masses i posició dels components principals de l’aeronau
Núm. Component Massa màx. [kg] Pos. X [mm] Pos. Z [mm]
1 Ala 18.68 7.099 3.300
2 Cua 505 15.761 5.000
3 Fuselatge 2.943 7.000 1.550
4 Góndoles 707 7.701 3.300
5 Tren aterratge davant 101 1.600 200
6 Tren aterratge pral. 555 7.950 200
7 Planta Propulsora 1.800 7.701 3.300
8 Equip Fix 2.843 5.385 1.240
9 Combustible 4.297 7.099 3.300
10 Càrrega d’Extinció 6.000 6.700 1.287
11 Càrrega Química 1.037 6.700 995
12 Tripulació 160 2.800 2.175
13 Payload anterior 3.850 5.250 1.125
14 Payload posterior 3.150 10.600 1.125
Cal destacar que la taula anterior presenta les màximes masses de cada component.
Ara bé, degut al límit de la massa màxima d’enlairament establerta, mai podran
coincidir el total de combustible, càrrega d’extinció, càrrega química, payload ante-
rior i posterior. Per tant, les masses d’aquests components varien depenen de cada
estat de càrrega. A continuació es presenten vuit estats de càrrega diferents segons
les proporcions d’aquests components.
1. Màxim combustible. En aquest cas la massa de combustible és 4.297 kg i no
es contempla cap càrrega de pagament ni d’extinció.
2. Màxim combustible amb màxima càrrega d’extinció possible. La massa
de fuel segueix sent 4.297 kg. En aquest cas es contempla la màxima càrrega
d’extinció possible sense sobre passar el límit de màxim pes a l’enlairament.
Per tant, aquesta càrrega d’extinció serà de 3.000 kg.
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3. Màxima càrrega de líquids extintors. En aquesta configuració es conside-
ra que l’avió es carrega només amb la màxima càrrega de líquids extintors:
6.000 kg d’aigua i 1.037 kg de retardants.
4. Màxima càrrega de líquids extintors i màxim combustible possible. Aquest
cas és idèntic a l’anterior, és a dir, 6.000 kg d’aigua i 1.037 kg de retardants però
incorporant el màxim combustible possible: 260 kg.
5. Màxim Payload. En aquest cas es considera només la màxima càrrega de
pagament: 3.850 kg de Payload anterior i 3.150 kg de Payload posterior .
6. Màxim Payload amb el màxim combustible possible. Aquest cas és idèntic
a l’anterior: 3.850 kg de Payload anterior i 3.150 kg de Payload posterior, però
afegint 297 kg de combustible.
7. Màxim combustible i màxim Payload possible. En aquest cas es contempla
el màxim combustible (4.297 kg) i s’afegeix 1.650 kg de Payload anterior i
1.350 kg de Payload posterior.
8. Avió buit. En aquest cas es considera l’avió sense cap càrrega: ni combustible,
ni líquids extintors ni càrregues de pagament.
Finalment, la taula 3.39 mostra la posició del centre de gravetat de l’aeronau per
cada un dels estats de càrrega anteriors.
Taula 3.39. Posicions del centre de gravetat de l’aeronau per diferents estats de càrrega
Estat de càrrega Pos. X [mm] Pos. Z [mm]
1. Màx. combustible 7.096 2.517
2. Màx. combustible i màx. càrrega extinció possible 7.033 2.320
3. Màx. líquids extintors 6.945 1.851
4. Màx. líquids extintors i màx. combustible possible 6.947 1.872
5. Màxim payload 7.308 1.807
6. Màxim payload i màx. combustible possible. 7.305 1.831
7. Màx. combustible i màx. payload possible 7.186 2.294
8. Avió buit 7.095 2.223
La figura 3.48 mostra l’envolupant del centre de gravetat segons l’estat de càrrega.
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Figura 3.48. Envolupant dels diferents estats de càrrega
3.4.3 Posicionament del tren d’aterratge
Per tal de posicionar el tren d’aterratge es tenen en compte dos criteris que asseguren
l’estabilitat de l’aeronau i no permeten possibles bolcades. A continuació es mostren
aquests dos criteris:
• Criteri dels 15◦. Avalua l’estabilitat davant de possibles bolcades sobre l’eix
lateral. Consisteix en assegurar que, per totes les configuracions de càrrega
anteriors, l’angle descrit entre la posició del centre de gravetat i l’eix del tren
principal és de com a mínim 15◦. A continuació la figura 3.49 en mostra un
esquema.
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15
Figura 3.49. Criteri dels 15 graus sobre el posicionament del tren d’aterratge
• Criteri dels 55◦. Avalua l’estabilitat davant de possibles bolcades sobre l’eix
longitudinal analitzant la separació entre les potes del tren principal. Aquesta
mesura es duu a terme mitjançant l’angle Ψ, que ha de ser menor de 55◦ per
tots els estat de càrrega. La figura 3.50 mostra un esquema de com es mesura
aquest angle.
Figura 3.50. Esquema del criteri dels 55 graus sobre el posicionament del tren d’aterratge
[27]
Després d’analitzar vàries posicions del tren d’aterratge i assegurar que se satisfan
els dos criteris s’obté la configuració que es mostra a la taula 3.40.
Taula 3.40. Posició del tren d’aterratge
Descripció Posició X [mm] Posició Y [mm] Posició Z [mm]
Tren d’aterratge davanter 1.600 0 −500
Tren d’aterratge principal 7.950 ±2.480 −500
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Figura 3.52. Esquema en alçat de la posició del tren d’aterratge
Finalment, la taula 3.41 mostra els angles referents als dos criteris de posicionament
aconseguits per cada estat de càrrega.
Taula 3.41. Angles dels criteris de posicionament obtinguts per cada estat de càrrega
Estat de càrrega 1 2 3 4 5 6 7 8
Criteri >15◦ 15,80 18,01 23,15 22,93 15,55 15,48 15,30 17,43
Criteri <55◦ 54,99 53,40 48,67 48,90 46,67 46,99 52,55 52,20
S’observa que la posició del tren d’aterratge escollida satisfà els dos criteris de posi-
cionament per tots els estats de càrrega.
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3.4.4 Diagrames de factors de càrrega
Segons la normativa FAR Part 25, l’estructura primària ha de ser capaç de resistir
unes mínimes sol·licitacions que varien en funció del pes de l’aeronau. Aquests
requisits mínims s’imposen des dels diagrames de factors de càrrega: el de ràfegues
i el de maniobres; tot i així en aquest projecte, al tractar-se d’una aeronau d’extinció
d’incendis, també cal tenir en compte els factors de càrrega produïts pel llançament
dels líquids extintors.
A continuació es realitza el diagrama de ràfegues i el de maniobres seguint el procés
exposat per el Dr. J. Roskam a la referència [35]. Finalment s’exposa el diagrama
de factor de càrrega degut als llançaments. Al llarg dels càlculs s’utilitzen unitats
imperials degut a que tant la referència com la normativa corresponent presenten
les correlacions en aquest sistema d’unitats. Els resultats s’expressen adientment en
unitats del Sistema Internacional.
En primer lloc, la normativa FAR Part 25 imposa unes ràfegues de vent mínimes que
s’han d’assumir. Aquestes, en funció de la velocitat a la que es desplaci l’aeronau,
produiran un factor de càrrega sobre l’estructura que ha de ser absorbit sense patir
deformacions plàstiques.
L’equació 3.63 mostra la relació entre les ràfegues i el factor de càrrega que produ-
eixen.
n = 1 +
Kg · Ude · V · CLα
498 · (W/S)TO (3.63)
On n és el factor de càrrega experimentat, Kg és el factor d’atenuació de la ràfega
definit a l’expressió 3.64, Ude és la velocitat de la ràfega en ft/s imposada des de
la normativa, V és la velocitat de vol en kts, CLα és el pendent en rad de la corba
coeficient de sustentació amb angle d’atac i (W/S)TO és la càrrega alar en lbs/ft2.
Aquesta equació, expressada en el digrama factor de càrrega/velocitat, es representa
com un conjunt de rectes ascendents o descendents en funció del valor de la ràfega
introduït.
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ρ · c¯ · g · CLα
(3.65)
On (W/S)TO és la càrrega alar en lbs/ft2, ρ és la densitat de l’aire en slugs/ft3,
c¯ és la corda alar mitja en ft, g és l’acceleració de la gravetat en ft/s2 i CLα és el
pendent en rad de la corba coeficient de sustentació amb angle d’atac.
La taula 3.42 mostra les ràfegues Ude de l’equació 3.63. Aquestes s’imposen des de
la normativa FAR Part 25 en funció de la velocitat de vol.
Taula 3.42. Ràfegues imposades per la normativa FAR Part 25
UdeVB [ft/s] UdeVC [ft/s] UdeVD [ft/s]
±66 ±50 ±25
Tot seguit cal obtenir la corba de la velocitat de pèrdua en funció del factor de
càrrega. L’equació 3.66 mostra la seva expressió.
Vs =
[




On Vs és la velocitat de pèrdua en ft/s, n és el factor de càrrega, (W/S)TO és la
càrrega alar en lbs/ft2, ρ és la densitat de l’aire en slugs/ft3 i CNmax és el coeficient
de màxima força normal. La referència [35] recomana un valor d’aquest coeficient
de:
CNmax = 1,1 · CLmax
La intersecció de la corba velocitat de pèrdua (equació 3.66) amb l’expressió de la
velocitat de ràfega (equació 3.63) per una Ude de 66 ft/s dóna la velocitat caracte-
rística VB.
Per tal d’obtenir la velocitat de creuer VC la referència [35] especifica que serà: ‘la
màxima d’entre la definida per l’expressió 3.67 i velocitat de creuer imposada als
requeriments inicials del projecte’.
VC kts = VB kts+ 43 (3.67)
Pel cas de la velocitat VD s’utilitza l’expressió 3.68.
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VD kts = 1,25 · VC (3.68)
Amb les interseccions entre les velocitats VB, VC i VD i les expressions 3.66 i 3.63
s’obté el diagrama de ràfegues. Les dades utilitzades en aquest cas es mostren a la
taula 3.43.
Taula 3.43. Dades utilitzades per calcular el diagrama de ràfegues
CLα [rad] (W/S)TO [lbs/ft
2] ρ [slugs/ft3] c¯ [ft]
4,9274 37,73 0,0023769 12,033
g [ft/s2] CLmax+ CLmax− VCimposada [ft/s]
32,17 1,95 −1 195
A la taula anterior, CLα s’obté de realitzar unes simulacions de l’ala i l’estabilitzador
horitzontal amb el programa XFLR5. CLmax+ també s’obté de la mateixa simulació,
mentre que el valor de CLmax− és el recomanat per la referència [35]. Finalment,
el valor de VCimposada correspon als 360 km/h imposats als requeriments inicials del
projecte.
Per tal de resoldre totes les equacions es desenvolupa un codi en Matlab adjuntat a
l’annex E. La figura 3.53 mostra el diagrama de ràfegues obtingut.



























Figura 3.53. Diagrama de ràfegues
113 Roger Ayats López
Capítol 3. Disseny
A continuació, per tal d’obtenir el diagrama de maniobres, primer s’han de trobar
els factors de càrrega màxims. El positiu es calcula mitjançant l’equació 3.69 i el
negatiu és nlimneg = −1 segons la referència [35].




On nlimpos és el factor de càrrega màxim positiu i WTO és el pes de l’aeronau a
l’enlairament en lbs. A més, aquest factor ha de complir:
2,5 ≤ nlimpos ≤ 3,8
La velocitat de maniobra VA es calcula amb l’equació 3.70.
VA = VS1 · nlimpos1/2 (3.70)
On VA és la velocitat de maniobra en kts, VS1 és la velocitat de pèrdua amb un factor
de càrrega n = 1 (equació 3.66) i nlimpos és el factor de càrrega màxim positiu.
Amb els càlculs realitzats i les dues expressions obtingudes de l’equació 3.66 s’obté
el diagrama de maniobres que es presenta a la figura 3.54. Aquest s’ha realitzat amb
el codi en Matlab adjuntat a l’annex E.























Figura 3.54. Diagrama de maniobres
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A continuació la figura 3.55 mostra el diagrama de ràfegues i el de maniobres so-
breposats.



























Figura 3.55. Diagrama de ràfegues i de maniobres sobreposats
S’observa a la figura anterior com el factor de càrrega màxim que experimentarà
l’aeronau és de 2,704.
Finalment es calculen els factors de càrrega assolits al realitzar els llançaments dels




On n és el factor de càrrega experimentat, W és la massa de l’aeronau en kg en
el moment de la descàrrega i Wliquids és la massa en kg de líquids extintors que
s’alliberen.
A continuació la figura 3.56 mostra la gràfica obtinguda per diferents quantitats de
líquids descarregats. Aquesta s’obté de programar l’equació anterior en un codi en
Matlab adjuntat a l’annex F.
115 Roger Ayats López
Capítol 3. Disseny


































Figura 3.56. Diagrama del factor de càrrega assolit al descarregar diferents quantitats de
líquids extintors
La figura anterior mostra els factors de càrrega assolits per una massa entre la de buit
operativa WOE i la màxima després de la recàrrega d’aigua WMASW . En cap dels
casos se supera el límit de 2,704 establert en el diagrama de ràfegues, de manera que
aquest valor serà el que s’empri per realitzar els assajos de càrrega sobre l’estructura
alar.
3.4.5 Estructura alar
En aquesta secció es mostra l’estructura alar dissenyada, que consisteix en un calaix
de torsió tancat per dos llarguers principals i altres de secundaris. S’observarà que
els llarguers estan significativament sobredimensionats i que es presenta una estruc-
tura excessivament robusta. Aquesta proposta de disseny rau en la falta de capacitat
de càlcul disponible per realitzar les simulacions pertinents. Degut a que es realit-
zen assajos estructurals sobre la semi-envergadura, si es redueixen les seccions dels
llarguers es fa necessària una malla més precisa per poder simular els anàlisis, però
no es tenen a l’abast computadors amb suficient potència de càlcul per realitzar-los.
És per això que, degut a que el projecte és una fase de disseny preliminar, s’opta
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per sobredimensionar l’estructura i obtenir uns resultats que serveixin com a punt
de partida per a fases de disseny posteriors.
Es consideren uns llarguers principals fabricats en acer AISI 4340 de 20 mm d’es-
pessor, que se situen a 730 mm i a 2.010 mm respecte el caire d’atac. La figura 3.57





520.95 mm 449 mm
Figura 3.57. Esquema de la posició i mesures dels llarguers principals
Reforçant el calaix es disposen llarguers secundaris fabricats també en acer AISI
4340. Per tal de desenvolupar una estructura simple que proporcioni un punt de
partida, aquests es dissenyen amb una secció rectangular de dimensions 80 mm
d’alçada i 40 mm d’amplada. A més, també es distribueixen llarguers secundaris de
diferents dimensions al voltant del perfil alar. La figura 3.58 mostra un esquema de
la seva disposició.
Figura 3.58. Esquema de la posició dels llarguers secundaris
Per tal de sostenir l’estructura se situen costelles fabricades en alumini AL 7075-T6,
de 4 mm d’espessor, a intervals de 730 mm al llarg de tota l’envergadura de l’ala. A
més, per tal d’evitar problemes de vinclament, es reforcen amb perfils en secció «L»
d’acer AISI 4340. A continuació la figura 3.59 mostra la seva disposició.
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Figura 3.59. Esquema de les costelles de l’ala
Finalment, tancant l’estructura es disposa un revestiment fabricat en alumini 7075-
T6 de 3 mm d’espessor. La figura 3.60 mostra l’esquema de l’estructura alar amb
totes les parts i la figura 3.61 mostra l’assemblatge de l’ala desenvolupat en CAD
mitjançant el programari CATIA.
Figura 3.60. Esquema de l’estructura alar completa
Figura 3.61. Estructura alar en 3D desenvolupada en CATIA
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3.4.6 Assajos estructurals
Els assajos estructurals es realitzen per tal d’assegurar que l’estructura alar compleix
amb els requisits establerts a la normativa. Cal sotmetre l’estructura al factor de
càrrega límit de 2,704 (obtingut del diagrama de ràfegues a l’apartat 3.4.4) sense
que experimenti cap deformació plàstica. La normativa també exigeix assajar-la amb
aquest factor incrementat en un 50% i assegurar que no se sobrepassa el límit últim
del material. Així doncs, els factors de càrrega als que s’ha de sotmetre l’estructura
són:
nlimelastic = 2,704
nlimplastic = 1,5 · 2,704 = 4,056
A continuació s’exposa el procediment que s’ha seguit per realitzar els assajos.
En primer lloc, es calculen els angles d’atac que s’obtenen amb els anteriors factors
de càrrega mitjançant l’equació 3.72.
α =
2 · n ·WMASW · g
ρ · V 2C · S · CLα
(3.72)
On α és l’angle d’atac en rad, n és el factor de càrrega, WMASW és la massa màxima
després de la càrrega d’aigua en kg, g és l’acceleració de la gravetat en m/s2, ρ és la
densitat de l’aire en kg/m3, VC és la velocitat de creuer enm/s, S és la superfície alar
en m2 i CLα és el pendent en rad de la corba coeficient de sustentació amb l’angle
d’atac. La taula 3.44 mostra les dades utilitzades per obtenir els angles d’atac.
Taula 3.44. Dades utilitzades per calcular els angles d’atac que proporcionen els factors de
càrrega
nlimelastic nlimplastic WMASW [kg] g [m/s
2]
2,704 4,056 20.979 9,81
ρ [kg/m3] VC [m/s] S [m
2] CLα [rad]
1,225 100 101,73 4, 9274
Els angles d’atac obtinguts són:
αlimelastic = 10,38 deg
αlimplastic = 15,57 deg
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En segon lloc, s’introdueix l’estructura alar en el programa FLUENT i es realitzen uns
anàlisis aerodinàmics per obtenir, per als dos angles d’atac calculats, la distribució
de pressions al voltant de l’ala.
La figura 3.62 mostra com a exemple la distribució de pressions obtinguda sobre la
semi-ala esquerra per l’angle d’atac de 15,57 ◦. En primera instancia s’observa el pla
de simetria de l’avió, i al fons de la imatge la punta de l’ala.
Figura 3.62. Distribució de pressió al voltant de l’ala obtingut amb les simulacions en
FLUENT per l’angle d’atac 15,57 graus
Després s’introdueixen sobre l’estructura les forces corresponents al pes de l’aero-
nau, del motor i del combustible dins les ales.
Finalment es realitzen els assajos estructurals i de fatiga, els resultats dels quals es
mostren a continuació.
En primer lloc, la figura 3.63 mostra el factor de seguretat respecte el límit elàstic
obtingut per a l’angle d’atac de α = 10,38 (n = 2,704), i la figura 3.64 l’obtingut per
α = 15,57 (n = 4,056). Ambdues mostren la semi-ala esquerra progressant des del
pla de simetria de l’avió cap a la punta de l’ala al fons de la imatge.
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Figura 3.63. Factor de seguretat respecte el límit elàstic obtingut per al primer estat de
càrrega n = 2,704
Figura 3.64. Factor de seguretat respecte el límit elàstic obtingut per a l’estat de càrrega
n = 4,056
S’observa a la figura 3.63 que el mínim factor de seguretat sobre el límit elàstic
en el primer estat de càrrega és 5,55. En canvi a la figura 3.64 s’observa com el
mínim per al segon estat és 4,04. Aquests es produeixen de manera localitzada al
revestiment, sobre els llarguers principals prop de l’encastament; en canvi la resta
de l’estructura es manté amb un factor de seguretat elevat. Els resultats constaten
el sobre-dimensionament de l’estructura que s’haurà de reduir en fases de disseny
posteriors.
A continuació la figura 3.65 mostra el factor de seguretat respecte el límit últim
per a l’angle d’atac de α = 10,38 (n = 2,704). La figura 3.66 mostra el mateix per
α = 15,57 (n = 4,056). Ambdues imatges mostren la semi-ala esquerra progressant
des del pla de simetria de l’avió cap a la punta de l’ala al fons de la imatge.
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Figura 3.65. Factor de seguretat respecte el límit últim obtingut per al primer estat de
càrrega n = 2,704
Figura 3.66. Factor de seguretat respecte el límit últim obtingut per a l’estat de càrrega
n = 4,056
En aquest cas els mínims factors de seguretat experimentats respecte el límit últim
són: 6,32 per al primer estat de càrrega i 4,59 per al segon. De nou aquests es
produeixen puntualment en el revestiment, sobre els llarguers principals prop de
l’encastament.
Finalment la figura 3.67 mostra, per al primer estat de càrrega, el factor de seguretat
a fatiga respecte 109 cicles de càrrega. La figura 3.68 mostra el mateix per al segon
estat. Ambdues imatges mostren la semi-ala esquerra progressant des del pla de
simetria de l’avió cap a la punta de l’ala al fons de la imatge.
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Figura 3.67. Factor de seguretat respecte el límit de fatiga de 109 cicles per al primer estat
de càrrega n = 2,704
Figura 3.68. Factor de seguretat respecte el límit de fatiga de 109 cicles per a l’estat de
càrrega n = 4,056
S’observa com els factors de seguretat mínims respecte a la fatiga produïda per 109
cicles són inferiors a la unitats en ambdós casos. De manera que l’estructura no seria
capaç de suportar els esforços davant de tantes repeticions.
En aquest cas el problema ja no és puntual a la zona de l’encastament, sinó que
s’allarga cap a la punta de l’ala. A més, prenent l’estructura sense el revestiment
exterior s’observa com en aquest cas els llarguers principals comencen a partir els
efectes de la fatiga (figura 3.69 per a n = 2,704 i figura 3.70 per a n = 4,056).
Ambdues imatges mostren la semi-ala esquerra progressant des del pla de simetria
de l’avió cap a la punta de l’ala al fons de la imatge.
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Figura 3.69. Factor de seguretat respecte el límit de fatiga de 109 cicles per al primer estat
de càrrega n = 2,704 sobre l’estructura interna de l’ala
Figura 3.70. Factor de seguretat respecte el límit de fatiga de 109 cicles per a l’estat de
càrrega n = 4,056 sobre l’estructura interna de l’ala
En conclusió, analitzant els resultats de totes les simulacions s’observa com només
el revestiment s’acosta a uns factors de seguretat desitjables, mentre que l’estructura
principal presenta uns factors massa elevats. Per tant, en futures fases de disseny
caldria redimensionar a la baixa l’estructura interna de l’ala.
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Anàlisi de l’estabilitat estàtica
En aquest capítol s’analitza l’estabilitat estàtica de l’aeronau.
En primer lloc, l’apartat 4.1 presenta l’estabilitat aerostàtica. Finalment l’apartat 4.2
mostra l’anàlisi de la hidrostàtica.
4.1 Estabilitat aerostàtica
Per tal d’analitzar l’estabilitat aerostàtica cal trobar la corba del coeficient de mo-
ments de l’aeronau en funció de l’angle d’atac. Per obtenir-la es modelen l’ala i
l’estabilitzador horitzontal amb el programari XFLR5 i es realitzen les simulacions
pertinents. El resultat obtingut és el que es mostra a la figura 4.1.
Figura 4.1. Corbes obtingudes de l’anàlisi d’estabilitat aerostàtica amb el programari XFLR5
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S’observa a la primera gràfica de figura 4.1 que el pendent de la corba coeficient de
moments Cm en funció de l’angle d’atac α és negatiu en tot el domini. Això denota
que la configuració ala-estabilitzador horitzontal és estable aerostàticament.
A més, la figura 4.1 mostra també la corba de la finesa CL/CD en funció de l’angle
d’atac α. Variant la incidència de l’estabilitzador horitzontal és possible canviar
l’angle d’atac per el qual el coeficient de moments es fa nul. La figura mostra el
resultat de realitzar diverses iteracions variant aquest paràmetre, per aconseguir
que l’angle d’atac que proporciona la finesa màxima i l’angle d’atac que proporciona
un coeficient de moments nuls coincideixin.
La incidència de l’estabilitzador horitzontal obtinguda d’aquest anàlisi és:
icua−hor = −1,2 deg
En cas de necessitat de planeig per fallada dels dos motors, la teoria demostra que
s’ha de volar amb finesa màxima (eficiència màxima) per tal d’aconseguir el màxim
abast possible. Dissenyant la incidència d’aquesta manera l’avió s’equilibra a l’angle
d’eficiència màxima per sí mateix, sense que el pilot hagi de deflectar cap superfí-
cie de control per aconseguir-ho, de manera que s’evita incrementar la resistència
deguda a aquesta deflexió.
En fases de disseny posteriors s’hauria de revisar aquesta incidència per tal d’aconse-
guir resultats més acurats. A més, també caldrà desenvolupar l’estabilitat dinàmica
de l’aeronau.
4.2 Estabilitat hidrostàtica
En primer lloc cal comprovar si l’aeronau podrà surar a l’aigua. Aquest anàlisi s’ha de
realitzar mitjançant el Principi d’Arquimedes, que afirma que la força de flotabilitat
que experimenta un objecte al ser submergit en un líquid és proporcional al volum
de fluid desplaçat. L’equació 4.1 mostra la seva expressió.
Fflot = ρf · g · V (4.1)
On Fflot és la força de flotabilitat en Newtons, ρf és la densitat del fluid en kg/m3 i
V és el volum de fluid desplaçat en m3.
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Per realitzar l’anàlisi es desenvolupa l’aeronau en 3D mitjançant el programa CATIA.
En concret, si s’assigna al model de l’aeronau una densitat igual a la de l’aigua, és
possible anar realitzant talls paral·lels al pla horitzontal de l’avió fins a aconseguir
una massa igual a la massa màxima a l’enlairament, és a dir, se simula el despla-
çament d’aigua quan el fuselatge sura. D’aquesta manera es calcula quina part del
fuselatge s’enfonsarà per tal d’aconseguir una força ascensional equivalent al pes de
l’avió.
Finalment, s’obté que el nivell de l’aigua pujarà fins a 1.209 mm per tal de compensar
els 18.779 kg de massa màxima a l’enlairament de l’aeronau. A continuació la figura







Figura 4.2. Nivell de l’aigua aconseguit pel Principi d’Arquimedes
Aquest nivell d’aigua només es donarà quan l’aeronau estigui completament està-
tica sobre la superfície. En el moment en que comenci a avançar, l’ala produirà
sustentació i l’avió s’anirà elevant progressivament.
Per tal d’analitzar l’estabilitat hidrostàtica, cal tenir en compte el paràmetre del
«metacentre» que es mostra a la figura 4.3.
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Figure C3-8: Fundamentals of hydrostatic stability. As the body is tilted, the center of buoyancy shifts sideways 
due to the change in the submerged geometry. The off-set force Fbuoy generates a restoring (or righting) 
moment. 
A derivation of Equation (C3-10) is provided in Reference 4. Note that the relation holds as long as q has a 
sufficiently small value. The second area moment, Izz, is taken about the z-axis and only includes the part of the 
body that is submerged. 
 
The intersection of a vertical line drawn through the CB and the rotated line that goes through the CG is the 
metacenter (again, see Figure C3-8). If the metacenter is above the CG, its value is positive. This means the vessel 
has a tendency to right itself and return to its at-rest attitude. Conversely, a negative metacenter implies the vessel 
is unstable and will rotate until it finds another stable orientation. For the operators of unstable ships and 
seaplanes, this pretty much means upside down; a highly undesirable orientation. Figure C3-8 should help the 
reader visualize that once a certain tilt angle is achieved, the arm denoted by Dy may begin to shorten again. This 
means that once a certain tilt angle is achieved, the metacenter will end up below the CG; the vessel has become 
unstable. 
 
Reference 4 also derives the following handy expressions: 
 







y  (C3-11) 
 
Where:  hCB = Distance between CB and CG 
  hMC = Distance between MC and CG 

















=  (C3-12) 
 
Metacentric Heights for Seaplanes 
Diehl
5
 states it has been established empirically that seaplanes have good hydrostatic stability as long as the 
transverse and longitudinal metacentric heights are similar. However, the transverse metacenter should not be 
larger than the longitudinal one. Satisfactory stability is achieved if the metacentric height is given by: 
Figura 4.3. Cos en desequilibri surant l’aigu [28]
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Segons la Gran Enciclopèdia Catalana el metacentre és: el ‘punt en què la vertical que
passa pel centre de pressió d’un cos que sura en desequilibri talla l’eix que contenia
el centre de gravetat i el centre de pressió quan aquest cos estava en equilibri’. Si
el metacentre arriba a ocupar una posició per sota del centre de gravetat, el cos
es capgira per recuperar la posició d’equilibri. En conseqüència, per tal que un cos
sigui estable hidrostàticament l’altura del metacentre hMC ha de ser positiva.
Per calcular l’altura del metacentre s’utilitza l’equació 4.2 presentada a la referència
[28].
hMC = ρ · Izz
W
− hCB (4.2)
On hMC és l’atura del metacentre en m, ρ la densitat del fluid en kg/m3, Izz el segon
moment d’àrea de la secció submergida en m4 i hCB l’altura del centre de pressions
en m.
En aquest cas s’avaluen les estabilitats longitudinal i lateral de l’aeronau mitjançant
les dades que es mostren a la taula 4.1.
Taula 4.1. Dades utilitzades per calcular l’estabilitat hidrostàtica longitudinal i lateral
Izzlong [m
4] Izzlat [m
4] hCB [m] ρaigua [kg/m
3] W [kg]
121,943 1,081 1,399 1.000 18.779
On Izzlong és el segon moment d’àrea de la secció submergida del pla de simetria
de l’aeronau en m4, Izzlat el segon moment d’àrea de la secció submergida del pla
transversal de l’aeronau en m4, hCB l’altura del centre de pressions en m, ρ la den-
sitat del fluid en kg/m3 i W és la massa de l’aeronau en kg. En aquest cas Izzlong ,
Izzlat i hCB s’extreuen del model 3D de l’aeronau.
Les altures del metacentre obtingudes són:
hMClong = 5,09
hMClat = −1,34
S’observa doncs que l’aeronau és estable longitudinalment però no lateralment. És
per això que es dissenyen uns flotadors situats a les puntes de les ales per tal d’evitar
que l’aeronau es capgiri.
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Per dimensionar aquests flotadors cal tenir en compte la normativa FAR Part 25.
Aquesta imposa que els moments generats per els flotadors quan estan totalment
submergits han de ser un 50% majors que el moment que porta l’aeronau a capgirar-
se. Per calcular aquest moment que experimenta l’aeronau s’utilitza l’equació 4.3
proposada a l’apartat 3.3.2.1. de la referència [4].
MR = CRM ·W · [hMClat + (W )1/3] · sin θ (4.3)
On MR és el moment en N · m que experimenta l’aeronau a capgirar-se, W és la
massa de l’aeronau en kg, hMC és l’altura del metacentre en m i θ és l’angle en rad
que es permet inclinar lateralment a l’aeronau.
Una vegada trobat aquest moment, mitjançant l’equació 4.4 es pot obtenir la massa
d’aigua que han de desplaçar els flotadors quan estan completament submergits.
Massaaigua =
1,5 ·MR
g · yflotador (4.4)
On Massaaigua és la massa d’aigua a desplaçar per cada flotador en kg, el paràmetre
1,5 fa referència a l’increment del 50% exigit per la normativa, MR és al moment
que experimenta l’aeronau a capgirar-se, g és l’acceleració de la gravetat en m/s2 i
yflotador és la distància en m del flotador al pla de simetria de l’avió.
En aquest cas, per realitzar els càlculs s’utilitzen les dades que es mostren a la taula
4.2.
Taula 4.2. Dades utilitzades per calcular la massa d’aigua a desplaçar pels flotadors de la
punta de l’ala
CRM W [kg] hMClat [m] θ [deg] g [m/s
2] yflotador [m]
0,75 18.779 −1,34 7 9,81 11,87
A la taula anterior els valors de CRM i θ són els proposats per la referència [4].
Realitzant els càlculs, la massa d’aigua que ha de desplaçar cada flotador per garantir
l’estabilitat lateral de l’aeronau és:
Massaaigua = 558,05 kg
Aquesta massa equival a 0,558 m3 de volum d’aigua desplaçada. Per tal de simpli-
ficar, es dissenyen un flotadors en forma d’el·lipsoide. A continuació la figura 4.4
mostra les dimensions seves dimensions.
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Figura 4.4. Esquema de les dimenions dels flotadors en mm
Finalment, per tal de garantir que l’angle màxim que es permet inclinar l’aeronau és
el mateix angle θ introduït a l’equació 4.3, s’obté que els flotadors s’han de col·locar
a una alçada respecte l’aigua de 649 mm, és a dir 1.858 mm respecte la cota inferior
de la quilla.










Figura 4.5. Esquema de la posició dels flotadors a les puntes de les ales
En fases de disseny posteriors caldria obtenir resultats més acurats de les dimensi-
ons dels flotadors per tal de reduir-los i minimitzar la resistència aerodinàmica que
indueixen.
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Propulsió
En aquest capítol s’analitza la tipologia de planta propulsora més adient per a l’ae-
ronau en desenvolupament i se selecciona un motor.
En primer lloc, a la secció 5.1 es realitza un breu anàlisi sobre les tipologies de
plantes propulsores més habituals. A continuació, la secció 5.2 exposa les caracte-
rístiques del motor escollit. Finalment a la secció 5.3 es dimensiona l’hèlix.
5.1 Anàlisi de la planta propulsora
El procés de selecció de la planta propulsora es realitza en funció de les caracterís-
tiques operacionals de l’aeronau. És important escollir la tipologia de propulsió que
millor s’adapti a la missió tipus i que permeti obtenir un millor rendiment.
En primer lloc, resulta d’interès analitzar l’eficiència propulsiva del diferents tipus
de motors. La figura 5.1 mostra aquesta comparació.
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Figura 5.1. Eficiència propulsiva de diferents tipus de motors en funció de la velocitat [36]
Els requeriments inicials del projecte imposaven una velocitat de creuer de 360 km/h
(224 mph). A la figura anterior s’observa que per aquesta velocitat el motor que pro-
porciona una millor eficiència és el turbo-hèlix (turbo-prop).
Per altra banda, s’analitza el consum de combustible per a les mateixes tipologies de
plantes propulsores. Aquest es mostra la figura 5.2.
Figura 5.2. Consum de combustible per a les diferents tipologies de motors [37]
En aquest cas també s’observa que els motors turbo-hèlix són els més adients degut
a que presenten el menor consum específic.
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En conclusió, l’aeronau en desenvolupament estarà equipada amb un motor
turbo-hèlix.
5.2 Motor escollit
A la secció 3.1.3 s’ha estimat que la mínima potència propulsiva necessària per com-
plir amb els requisits és de 3.159 kW . Per tant, si es considera que l’aeronau en
desenvolupament estarà equipada amb només dos motors, cadascun ha de propor-
cionar una potència útil de 1.579,5 kW . Finalment, tenint en compte una eficiència
de l’hèlix del 90%, la potència a subministrar per cada motor és de:
Pmotor = 1.579,5/0,9 = 1.755 kW
L’aeronau competidora Bombardier 415 està equipada amb dos motors de la com-
panyia Pratt and Whitney, model PW123-AF de 1.774 kW de potència cadascun.
S’observa com el mateix motor és aplicable per l’aeronau en desenvolupament ja
que satisfà els requisits de potència. A més, segons un anàlisi del mercat dels mo-
tors turbo-hèlix [38], aquest model està ‘optimitzat pels requeriments operacionals
dels avions de lluita contra incendis’. És per això que es decideix equipar l’aeronau
amb aquest mateix motor.
Finalment la taula 5.1 mostra les especificacions bàsiques d’aquest model.
Taula 5.1. Especificacions bàsiques del motor escollit
PW123-AF
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5.3 Dimensionament de l’hèlix
Avaluant les condicions en les que es dóna l’estabilitat hidrostàtica exposades a l’a-
partat 4.2, per tal de que l’hèlix no entri en contacte amb l’aigua s’estima que el seu
diàmetre màxim assumible és de 3.500 mm.
Mitjançant l’equació 5.1, que es basa en la que es proporciona al capítol 5.2 de la
referència [27], es possible obtenir el número de pales necessàries de l’hèlix.
np =
4 · Pmax
D2P · pi · Pbl
(5.1)
On np és el número de pales, Pmax és la potència màxima del motor en kW , Dp és
el diàmetre de l’hèlix en m i Pbl és la càrrega de potència per pala en kW/m2.
La taula 5.2 mostra les dades utilitzades a per la formula anterior.
Taula 5.2. Dades per al càlcul del número de pales de l’hèlix
Pmax [kW ] Dp [m] Pbl [kW ]
1.774 3,5 36,92
A la taula anterior, Pmax és la que correspon a la potència a l’eix del motor escollit.
Per altra banda, el valor de Pbl considerat és la mitjana aritmètica de les càrregues
per pala de les aeronaus turbo-hèlix regionals que es proporcionen a la taula 5.4 de
la referència [27].
Substituint les dades de la taula 5.2 a l’equació 5.1 s’obté:
np = 5
Finalment, aquesta hèlix haurà de ser de pas variable per poder regular l’empenta,
degut a que el motor proporciona un règim de revolucions constants.
Roger Ayats López 134
Capítol 6
Actuacions
En aquest capítol es realitza una estimació de les actuacions més rellevants de l’ae-
ronau en desenvolupament.
Tots els mètodes que es presenten a continuació es basen en els desenvolupats per el
Dr. J. Roskam a la referència [39], o són modificacions de l’emprat per a l’estimació
de masses a la secció 3.1.2, també proposat pel mateix autor a la referència [22].
Degut a que les correlacions necessàries per seguir aquests mètodes es presenten
només en unitats del sistema imperial, els càlculs que es presenten a continuació
utilitzen de manera puntual aquest tipus de sistema. Tot i així els resultats presentats
estan adientment convertits en unitats del sistema internacional.
6.1 Pèrdua
La normativa de referència FAR Part 25 imposa uns requisits de pèrdua en els seus
articles 25.101 i 25.103. Tot i així, cap d’aquests estableix una velocitat de pèrdua
màxima assumible. Per això a l’apartat 3.1.3 s’estimava una velocitat de pèrdua
màxima a partir de l’equació bàsica de la sustentació. Aquest valor estimat era de
42,98 m/s.
Ara bé, l’estimació servia per imposar uns requeriments de càrrega alar i de potèn-
cia que s’han satisfet mitjançant la tria del punt de disseny. Per tant, el càlcul de
la velocitat de pèrdua que es realitza a continuació és el que s’ajusta a les caracte-




En primer lloc, cal partir del diagrama d’equilibri de forces a l’aeronau que es mostra








Figura 6.1. Diagrama de forces sobre l’aeronau
S’observa a la figura anterior com s’han fet diverses simplificacions: l’empenta del
motor està alineada amb l’eix Xb i les forces s’apliquen sobre el centre de gravetat
de l’aeronau. Ambdues són assumibles en una fase de projecte preliminar.
D’aquest diagrama s’obtenen les dues equacions d’equilibri que es mostren a les
expressions 6.1 i 6.2.
L+ T · sinα = W (6.1)
T · cosα = D (6.2)
On L és la sustentació total, T és l’empenta dels motors, α és l’angle d’atac, W el
pes de l’aeronau i D la resistència aerodinàmica.
Substituint l’expressió de la sustentació (equació 6.3) a l’equació 6.1 s’obté l’expres-




· ρ · Vs · S · CLmax (6.3)
Vs =
[
2 · (W − T · sinαCLmax )
ρ · CLmax · S
]1/2
(6.4)
On Vs és la velocitat de pèrdua en m/s, αCLmax és l’angle d’atac que dóna el màxim
coeficient de sustentació, ρ és la densitat de l’aire en kg/m3, CLmax és el coeficient
de màxima sustentació segons la configuració de vol desitjada i S és la superfície
alar en m2.
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En aquest cas, la referència [39] indica que en aeronaus que s’impulsin mitjançant
hèlix (com en el present disseny) no s’utilitzi la equació 6.2 per calcular T . Es
recomana calcular l’empenta mitjançant l’expressió 6.5.
T =
550 · ηp · SHP
Vs
(6.5)
On T és l’empenta en lbs, ηp l’eficiència de l’hèlix, SHP la potència a l’eix del motor
en CV i Vs la velocitat de pèrdua en ft/s.
Finalment, realitzant el canvi d’unitats a SI se substitueix aquesta expressió 6.5 a
l’equació 6.4 i es troba la velocitat de pèrdua corresponent.
Aquesta velocitat de pèrdua varia en funció de la configuració de vol, l’altura i el pes
de l’aeronau. És per això que s’utilitza un codi en Matlab que s’adjunta a l’annex G.
En aquest es calcula la velocitat de pèrdua en funció de la configuració de vol i del
pes de l’aeronau; en canvi la densitat es considera constant, ja que la major part de
les operacions es realitzaran prop de la superfície terrestre. La figura 6.2 mostra els
resultats obtinguts.























Figura 6.2. Gràfica de la velocitat de pèrdua en funció del pes de l’aeronau per diferents
configuracions de vol
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S’observa que, tal i com s’esperava, Vs disminueix a mesura que també ho fa el
pes de l’aeronau. A més, també es redueix d’una configuració a una altra degut a
l’extensió dels flaps.
Per últim, cal destacar que per una configuració neta i pes màxim a l’enlairament
s’obté una velocitat de pèrdua de 38 m/s, enfront els 42,98 m/s estimats inicialment.
Així doncs, en obtenir un valor menor es dóna per vàlid el càlcul.
6.2 Enlairament
Segons la referència [39] la distància d’enlairament es pot calcular seguint l’equació
6.6.






2 · (W/S)TO · ([(T¯ /W )TO − µ′]−1 + 1,414)
(hTO · ρ · g · CLmaxTO ) · (1 + 1,414 · γLOF )
]
(6.6)
On STO és la distància d’enlairament en m, fTO és un paràmetre que fa referència a
l’alçada a la que s’han de sobrevolar els objectes, hTO és l’alçada enm a la que s’ha de
sobrepassar l’objecte, (V3/VsTO) és el quocient entre la velocitat de pas de l’obstacle
i la velocitat de pèrdua, (W/S)TO és la càrrega alar en N/m2, T¯ és l’empenta en
Newtons calculada segons l’expressió 6.7, WTO és el pes màxim a l’enlairament en
Newtons, µ′ és un paràmetre de fricció calculat segons l’equació 6.8, γLOF és l’angle
d’enlairament en rad calculat mitjançant l’expressió 6.9, ρ és la densitat de l’aire
en kg/m3, g és l’acceleració de la gravetat en m/s2 i CLmaxTO és el coeficient de
sustentació màxim a l’enlairament.
L’expressió 6.7 mostra el càlcul de l’empenta anterior.






On T¯ és l’empenta en lbs, PTO la potència a l’enlairament en HP , σ el quocient
entre la densitat local i la de referència, N el número de motors i Dp és el diàmetre
de l’hèlix en ft. Aquesta expressió s’ha de reconvertir d’unitats imperials a unitats
del Sistema Internacional per introduir-la a l’equació 6.6.
L’equació 6.8 mostra el càlcul del paràmetre de fricció.
µ′ = µg + 0,72 · (CD0TO /CLmaxTO ) (6.8)
Roger Ayats López 138
6.2. Enlairament
On µ′ és el paràmetre de fricció, µ és un paràmetre de fregament segons les carac-
terístiques de la pista obtingut de la pàgina 40 de la referència [39], CD0TO és el
coeficient de resistència paràsita obtingut de les corbes polars presentades a l’annex
B i CLmaxTO és el coeficient de sustentació màxim a l’enlairament.
L’equació 6.9 mostra el càlcul de l’angle d’enlairament.
γLOF = 0,9 · (T¯ /W )TO − 0,3/(A1/2) (6.9)
On γLOF és l’angle d’enlairament en rad i A és l’allargament de l’ala.
A continuació, a la taula 6.1 es mostren totes les dades usades per calcular la dis-
tància d’enlairament.
Taula 6.1. Dades usades per calcular la distància d’enlairament
WTO [kg] A CD0TO CLmaxTO PTO [HP ] ρ [kg/m
3]
18.779 7,5626 0,0545 2 4.760 1,225
N Dp [ft] (W/S)TO [N/m
2] (V3/VsTO) fTO hTO [m]
2 11,48 1.810 1,25 1,15 10,7
En aquest cas fTO i hTO s’imposen des de la normativa FAR Part 25. En canvi, el
valor de (V3/VsTO) és el que recomana la referència [39].
Finalment la distància d’enlairament obtinguda és de:
STO = 815 m
S’observa com aquesta és notablement superior als 730 m imposats durant el di-
mensionament preliminar a la secció 3.1.3. Això és degut a la precisió i el realisme
de les fórmules emprades. En el càlcul d’aquest capítol es contemplen efectes de
l’estat de pista, condicions meteorològiques i característiques de l’avió (com l’angle
d’enlairament) que anteriorment es passaven per alt. Per això, es considera que la
distància real serà l’obtinguda en aquesta secció.
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6.3 Ascens
Per al càlcul de les actuacions d’ascens se segueix la mateixa equació presentada a la
secció 3.1.3 Requisit d’ascens, extreta de la referència [22]. A continuació, l’equació
6.10 presenta aquesta expressió aïllant ara el coeficient de gradient d’ascens CGR
enlloc de càrrega alar.
CGR =
[
18,97 · ηp ·
√
σ
(W/P ) · (W/S)1/2
]
· (CL)1/2 − (L/D)−1 (6.10)
On CGR és el gradient d’ascens, ηp és l’eficiència del motor, σ és el quocient entre la
densitat local i la de referència, (W/P ) és la càrrega de potència en lbs/hp, (W/S)
és la càrrega alar en lbs/ft2, CL és el coeficient de sustentació per cada configuració
de vol i (L/D) és la finesa. Les dades que s’utilitzen per realitzar els diferents càlculs
es presenten de manera detallada a la secció 3.1.3.
Finalment, la taula 6.2 mostra els requisits mínims de CGR que exigeix la normativa
FAR Part 25 i el valor aconseguit per l’aeronau.
Taula 6.2. Requsisits de règim d’ascens presents a la normativa FAR Part 25 [26] i els
aconseguits per l’aeronau
Normativa Configuració CGR mín. CRG aconseguit
FAR 25.111 Configuració d’enlairament
0,012 0,2369
(OEI) amb tren d’aterratge plegat
Primer segment d’ascens: configuració
0 0,2453
d’enlairament amb tren d’aterratge obert
Primer segment d’ascens: configuració
0 0,2225
FAR 25.121 d’enlairament amb tren d’aterratge obert
(OEI) Segon segment d’ascens: configuració
0,024 0,2369
d’aterratge amb tren d’aterratge plegat
Ascens final en ruta: configuració
0,012 0,2428
d’enlairament amb tren d’aterratge plegat
FAR 25.119 Aterratge frustrat:
0,032 0,2041
(AEI) Configuració d’aterratge amb tren obert
FAR 25.121 Aproximació frustrada:
0,021 0,1669
(OEI) Configuració d’aproximació amb tren obert
A la taula anterior s’observa que tots els requisits d’ascens se satisfan àmpliament.
Això és degut a que el punt de disseny escollit s’obtenia d’altres requisits molt més
limitants.
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6.4 Aterratge
Per tal de calcular la distància d’aterratge, s’utilitzen de nou les equacions presenta-
des a la secció 3.1.3 Requisit d’aterratge, proposades pel Dr. J. Roskam a la referència
[39]. A continuació les equacions 6.11 i 6.12 mostren aquestes expressions de nou.
VA = VsL · 1,3 (6.11)
SFL = V
2
A · 0,3 (6.12)
On VA és la velocitat d’aproximació en kts, VsL és la velocitat de pèrdua en kts amb
configuració i pes d’aterratge i SFL és la distància d’aterratge en ft.
En aquest cas, la velocitat de pèrdua en configuració d’aterratge és:
VsL = 26,24 m/s = 51 kts
Aquesta s’obté de la figura 6.2 de l’apartat 6.1 Pèrdua, dins d’aquest mateix capítol
d’actuacions.
Finalment, substituint a les equacions pertinents, la distància d’aterratge resultant
és:
SFL = 403 m
S’observa com el resultat obtingut és significativament inferior als 610 m imposats
al dimensionament preliminar. Això és degut a l’estimació de la velocitat de pèrdua
que es realitzava inicialment al mateix apartat i que era de 32,32 m/s enfront els
26,24 m/s actuals. La configuració de l’aeronau ha permès obtenir una velocitat
de pèrdua a l’aterratge notablement menor, que alhora ha derivat en una menor
distància d’aterratge.
També resulta d’interès calcular la distància de frenada SLG. Aquesta es mesura des
de que l’aeronau toca el terra fins que aconsegueix aturar-se. L’equació 6.13 mostra
la seva expressió extreta de la referència [39].
SLG =
V 2TD
2 · a¯ (6.13)
On SLG és la distància de parada en m, VTD és una velocitat en m/s definida a
l’expressió 6.14 i a¯ és el paràmetre de desacceleració en m/s2.
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L’equació 6.14 mostra l’expressió de la velocitat VTD.






On VA és la velocitat d’aproximació en m/s, γ és l’angle de pas d’obstacles en rad i
∆n és un paràmetre que modela l’experiència del pilot.
A continuació la taula 6.3 mostra les dades emprades en aquest cas.
Taula 6.3. Dades usades per calcular la distància de frenada
VA [m/s] γ [rad] ∆n a¯ [m/s
2]
34,11 0,1 0,1 2,943
El valor dels paràmetres γ, ∆n i a¯ s’obtenen del capítol 5.9 de la referència [39].
Finalment, la distància de frenada obtinguda és:
SLG = 178 m
6.5 Diagrama càrrega de pagament/abast
El càlcul del diagrama de càrrega de pagament es realitza mitjançant un codi en
Matlab adjuntat a l’annex H. Aquest es basa en el mètode d’estimació de la massa
de combustible presentat a la secció 3.1.2 que alhora s’extreu del capítol 2 de la
referència [22].
En aquest cas s’avalua la capacitat de l’aeronau per transportar una càrrega de pa-
gament des d’una base a una altra, és a dir, actuant com avió de transport sense
realitzar tasques d’extinció. La figura 6.3 presenta el diagrama càrrega de pagament
en funció de l’abast obtingut.
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6.5. Diagrama càrrega de pagament/abast



















Figura 6.3. Diagrama càrrega de pagament vs. abast de l’aeronau en desenvolupament
S’observa que l’aeronau té un abast màxim de 3.576 km si no transporta cap mena
de càrrega.
Cal destacar que l’estimació de la massa de combustible a baixes distàncies resulta
lleugerament superior a l’esperada. Això és degut a que el mètode d’estimació usat
és una modificació del que proporciona la massa de combustible per al màxim abast
de l’aeronau. En conseqüència, a curtes distàncies es veu significativament sobredi-
mensionat. Ara bé, és habitual en aquest tipus d’aeronaus que la màxima càrrega
de pagament mai pugui ser assolida mitjançant una càrrega a terra, només amb una
càrrega en creuer.
Avaluant les dades de l’aeronau en desenvolupament, si se suma el pes en buit i el
màxim payload s’extreu que, per no excedir la limitació de màxim pes a l’enlaira-
ment, la càrrega de combustible no podrà sobrepassar els 260 kg. L’expressió 6.15
mostra aquest càlcul.
WF = WTO−WOE −WPLmax = 18.779 kg− 11.482 kg− 7.037 kg = 260 kg (6.15)
Aquesta quantitat de combustible és insuficient per realitzar qualsevol operació. Ai-
xí doncs, es demostra que tot i que l’anterior estimació de massa de combustible
sigui excessiva, el tret característic de que l’aeronau no es pot enlairar amb màxima
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càrrega de pagament és inherent al disseny. Aquesta característica també s’observa
en l’avió competidor Bombardier 415.
6.6 Diagrames càrregues d’extinció/distància al foc
En primer lloc s’avalua la capacitat de l’aeronau per transportar una càrrega d’ex-
tinció des de la base d’operacions fins a l’incendi, realitzar el llançament i posterior-
ment retornar a la mateixa base.
Aquest càlcul es realitza mitjançant un codi en Matlab adjuntat a l’annex I. Es basa
en el mètode d’estimació de la massa de combustible presentat a la secció 3.1.2,
extret del capítol 2 de la referència [22].
La figura 6.4 mostra la gràfica obtinguda.


















Figura 6.4. Diagrama càrrega d’extinció vs. distància al foc
En aquest cas, anàlogament a l’anterior, també es produeix una sobreestimació de
la massa de combustible per a baixes distàncies. A més, tampoc es pot assolir la
màxima càrrega d’extinció sortint des d’una base terrestre. Aquest fet és un tret
característic de les aeronaus amfíbies per a l’extinció d’incendis.
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D’altra banda s’observa com la màxima distància al foc assolible és de 1.616 km,
per tant contant la tornada 3.232 km. Cal destacar que aquest valor no coincideix
amb el trobat al diagrama de càrrega de pagament/abast que era de 3.576 km. Això
és degut a que la missió considerada implica que l’aeronau, en arribar a l’incendi,
realitzi les operacions d’espera, passada baixa per sobre el foc i ascens, tot i que
no descarregui líquids. En canvi, en el diagrama de càrrega de pagament/abast no
realitzava aquestes operacions i es limitava a aterrar. Aquest fet és el que suposa un
increment de combustible en aquest cas, que en limita l’abast final.
En segon lloc, també s’avalua el nombre de litres per hora que l’aeronau pot descar-
regar en funció de la distància entre el foc i el punt de captació d’aigua. Aquesta
gràfica es presenta a la figura 6.5.

































Figura 6.5. Diagrama litres/hora d’aigua descarregats vs. distància del foc al punt de
captació d’aigua
El càlcul es realitza amb un codi Matlab adjuntat a l’annex J seguint l’exemple pre-
sentat a la referència [40], on es proporcionen aquestes dades per l’aeronau compe-
tidora Canadair CL-215, tenint en compte la velocitat de creuer i obviant els consums
de combustible.
145 Roger Ayats López
Capítol 6. Actuacions
Roger Ayats López 146
Capítol 7
Comparació de l’aeronau
dissenyada amb la competidora:
estudi de la viabilitat de fases
posteriors
En aquest capítol s’analitza la viabilitat de desenvolupar fases de disseny posteriors
al projecte preliminar.
En primer lloc, es realitza una comparació de les característiques de l’aeronau disse-
nyada amb les de la competidora. Finalment, en funció de les conclusions extretes
d’aquest anàlisi, es conclou sobre la viabilitat de fases posteriors.
A continuació la taula 7.1 mostra el resum de les característiques principals de l’ae-
ronau desenvolupada juntament amb les de la competidora Bombardier 415.
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Capítol 7. Comparació de l’aeronau dissenyada amb la competidora: estudi de la
viabilitat de fases posteriors






1 WTO Massa màxima a l’enlairament 18.779 kg 19.890 kg
2 WL Massa màxima a l’aterratge 17.916 kg 16.783 kg
3 WMASW
Massa màxima després de la re-
càrrega d’aigua
20.979 kg 21.319 kg
4 WOE Massa de buit operativa 11.482 kg 12.882 kg
5 WF Massa màxima de combustible 4.297 kg 4.650 kg
6 WPL
Massa màxima de càrrega de pa-
gament
6.092 kg 2.903 kg
7 Wliquids
Massa màxima de líquids extin-
tors
7.037 kg 6.817 kg
Dipòsits de líquids
8 Vaigua Volum dels dipòsits d’aigua 6.000 l 6.137 l
9 Vliquids
Volum del dipòsit de retardants
químics
1.000 l 680 l
10 Vaiguamax
Volum d’aigua màxim transpor-
table
7.000 l 6.137 l
11 Vliquidsmax
Volum de retardants químics mà-
xim transportable
7.000 l 680 l
12 −− Dimensions del col·lector de re-
càrrega d’aigua
10 cmx 15cm 7 cmx 12cm
Dimensions
13 −− Amplada del fuselatge 2,50 m 2,59 m
14 −− Llargada 18,53 m 19,82 m
15 −− Alçada 7,92 m 8,98 m
16 Lf
Longitud de la quilla anterior a
l’step
7,65 m 7,23 m
17 La
Longitud de la quilla posterior a
l’step
10,30 m 12,59 m
18 H Alçada de l’step 0,25 m −−
19 β Angle del fuselatge 22◦ −−
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20 βk Angle de curvatura del fuselatge 0◦ −−
21 α Angle del con de cua 9,05◦ 7,25◦
22 −− Amplada de la porta d’accés 1,00 m 1,06 m
23 −− Alçada de la porta d’accés 1,80 m 1,12 m
24 −− Amplada de la porta de càrrega 1,50 m 1,02 m
25 −− Alçada de la porta de càrrega 1,80 m 1,12 m
26 −− Amplada de les portes d’emer-
gència
0,508 m 0,508 m
27 −− Alçada de les portes d’emergèn-
cia
0,915 m 0,915 m
Aerodinàmica
28 −− Perfil alar NACA 3517 NACA 4417
29 −− Perfil de l’estabilitzador horit-
zontal
NACA 0015 NACA 4417
30 −− Perfil de l’estabilitzador vertical NACA 0015 −−
31 −− Forma en planta de l’ala rectangular rectangular
32 −− Forma en planta de l’estabilitza-
dor horitzontal
rectangular rectangular
33 S Superfície alar 101,73 m2 100,00 m2
34 A Allargament de l’ala 7,5626 8,1675
35 b Envergadura alar 27,74 m 28,60 m
36 c Corda de l’ala 3,67 m 3,50 m
37 λ Estretament de l’ala 1 1
38 Λ Fletxa de l’ala 0◦ 0◦
39 Γ Diedre de l’ala 0◦ 0◦
40 i Incidència de l’ala 0◦ −−
41  Torsió de l’ala 0◦ 0◦
42 Sh
Superfície de l’estabilitzador ho-
ritzontal




9,29 m 10,97 m
44 ch
Corda de l’estabilitzador horit-
zontal
3,42 m −−
Continua a la pàgina següent
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Superfície de l’estabilitzador ver-
tical




4,82 m 5,18 m
48 cvr




Corda de l’estabilitzador vertical
a la punta
2,67 m −−
50 Sa Superfície total dels alerons 8,14 m2 8,00 m2
51 Se
Superfície del timó de profundi-
tat
8,66 m2 8,02 m2
52 Sr Superfície del timó de direcció 6,05 m2 6,05 m2
53 Clmax




Coeficient de sustentació màxim
de l’aeronau en configuració neta
1,6 −−
55 CLmaxTO
Coeficient de sustentació mà-




Coeficient de sustentació màxim




Coeficient de sustentació màxim





Factor de càrrega màxim a resis-
tir en règim elàstic
2,704 −−
59 nlimplastic
Factor de càrrega màxim a resis-
tir en règim plàstic
4,056 −−
60 Xd
Posició longitudinal del tren d’a-
terratge davanter
1,60 m 1,63 m
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Posició lateral del tren d’aterrat-
ge davanter
0 m 0 m
62 Zd
Alçada del tren d’aterratge da-
vanter
0,50 m 0,58 m
63 Xp
Posició longitudinal del tren d’a-
terratge principal
7,95 m 8,86 m
64 Yp
Posició lateral del tren d’aterrat-
ge principal
±2,48 m ±2,63 m
65 Zp
Alçada del tren d’aterratge prin-
cipal
0,50 m 0,58 m
Estabilitat hidrostàtica




Massa d’aigua desplaçada pels
flotadors
558,05 kg −−
68 Yf Posició lateral dels flotadors 11,87 m 13,14 m
69 Zf




70 −− Model del motor PW123−AF PW123−AF
71 Pmax
Potència màxima a l’eix del mo-
tor
1.774 kW 1.774 kW
72 Pmotor Potència mínima necessària 1.755 kW −−
73 Dp Diàmetre de l’hèlix 3,50 m 4,34 m
74 np Número de pales de l’hèlix 5 4
Actuacions
75 Rmax Màxim abast 3.576 km 2.443 km
76 Vrange Velocitat de llarg abast 67 m/s 72 m/s
77 Vc Velocitat de creuer 100,00 m/s 92,60 m/s
78 VsL
Velocitat de pèrdua amb pes i
configuració d’aterratge
26,24 m/s 34,98 m/s
Continua a la pàgina següent
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Velocitat de pèrdua en configura-
ció d’aterratge i màxim pes des-




Velocitat de recàrrega dels dipò-
sits d’aigua
37,55 m/s 36,00 m/s
81 trecarrega Duració de la recàrrega d’aigua 12,5 s 12,0 s
82 Lrecarrega
Distància necessària per efectuar
la recàrrega total
469,38 m 432,00 m




815 m 783 m
85 SFL
Distància d’aterratge sobre pavi-
ment
403 m 674 m
86 SLG Distància de parada 178 m −−
Altres
87 −− Número de tripulants 2 2
88 −− Número de passatgers màxim 10 8
89 −− Sistema de control fly-by-wire mecànic
Tot seguit es comenten les principals característiques de l’aeronau dissenyada en-
front de la competidora:
• S’ha procurat desenvolupar una aeronau lleugera i compacta per millorar les
actuacions i augmentar la maniobrabilitat. És per això que s’observa que tant
les dimensions del fuselatge com els pesos són menors per l’aeronau dissenya-
da. En concret, destaca la massa de buit operativa WOE (núm. 4) que és 1,4
tones menor que la del Bombardier 415.
• S’observa també com la màxima càrrega de pagament WPL (núm. 6) obtingu-
da és un 142% major que la de l’avió competidor, ja que es passa dels 2.903 kg
del Bombardier 415 [25] als 7.037 kg de l’avió desenvolupat.
• La massa màxima de líquids extintors Wliquids (núm. 7) experimenta un incre-
ment d’un 3,23%.
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• A la taula anterior es fa una diferenciació entre el volum dels dipòsits d’aigua
Vaigua (núm. 8) i el de retardants Vliquids (núm. 9). Aquesta divisió es deu als
requeriments inicials imposats al projecte, que demanaven transportar 6.000 l
d’aigua i 1.000 l de retardants simultàniament. Ara bé, la principal millora
respecte el Bombardier 415 és que els tres dipòsits poden albergar indistinta-
ment aigua i retardants. És per això que s’observa que el volum d’aigua màxim
transportable Vaiguamax (núm. 10) i el de retardants Vliquidsmax (núm. 11) són
idèntics i iguals a 7.000 l, que corresponen al total del volum dels dipòsits.
Aquest fet suposa, si es transporta tots els dipòsits plens del mateix líquid, un
increment de la capacitat total d’aigua del 14%. En canvi la gran millora recau
sobre la capacitat de retardants químics, que passen de 680 l a 7.000 l, el que
implica un increment del 929,41%.
• També suposa un millora important que els accessos (núms. 22-26) tinguin
unes dimensions significativament majors, sobretot la porta de càrrega que
guanya 0,5 m d’amplada.
• S’observa que el canvi de perfil alar no suposa un augment de la sustentació
degut a que el coeficient Clmax (núm. 53) té un valor de 2 en ambdós casos.
Ara bé, aquest canvi es justifica pel fet que el nou perfil NACA 3517 presenta
un 1% menys de curvatura, el que es tradueix en una disminució dels mo-
ments aerodinàmics de capcineig, que alhora implica un estalvi de superfície
de l’estabilitzador horitzontal i una reducció de la resistència.
• L’allargament i l’envergadura de l’aeronau desenvolupada (núms. 34 i 35) són
lleugerament menors que en el cas del Bombardier 415. Aquest fet es deu a la
consigna de reduir la mida de l’aeronau i fer-la més compacta.
• A nivell de planta motora, s’observa que l’hèlix passa dels 4,34 m de diàmetre
del competidor als 3,5 m de l’aeronau dissenyada (núm. 73). Aquest paràme-
tre ve imposat pel nivell de l’aigua quan l’aeronau es manté surant estàtica.
Degut a que el disseny contemplat és més compacte, l’espai disponible per a
l’hèlix és menor. A més, per aconseguir l’empenta necessària, cal augmentar
el nombre de pales de 4 a 5 (núm. 74).
• Un altre fet rellevant és l’increment del 46,38% en l’abast màxim (núm. 75),
que passa dels 2.443 km als 3.576 km.
• Pel que fa a la recàrrega dels dipòsits d’aigua en creuer, la principal novetat és
el fet que tots els dipòsits poden ser reomplerts. D’aquesta manera es passa
dels 6.137 l als 7.000 l recarregats (núm. 83).
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• Per contra, degut a l’increment en la quantitat de líquids recarregats, la distàn-
cia necessària per efectuar aquesta maniobra (núm. 82) augmenta dels 432 m
del Bombardier 415 als 468 m de l’aeronau desenvolupada.
• Un altre aspecte és el lleuger increment del 4,09% de la distància d’enlairament
(núm. 84), que es considera irrellevant.
• S’observa una considerable reducció en la distància d’aterratge (núm. 85)
degut a la disminució de la velocitat de pèrdua.
• Finalment, una altra característica que suposa un estalvi en manteniment és
la implementació del fly-by-wire (núm. 89). D’aquesta manera s’evita patir
corrosions sobre els actuadors mecànics.
De totes les millores destaquen especialment: l’increment de la màxima càrrega de
pagament WPL (núm. 6), l’augment en el volum de retardants Vliquidsmax (núm.
11) i en el volum d’aigua recarregada V olrec (núm. 83), i també l’increment en
l’abast màxim Rmax (núm. 75). Totes aquestes asseguren la possibilitat de lluitar
pel mercat i establir una forta competència amb l’avió competidor, ja que els punts
febles del disseny passen desapercebuts enfront als avantatges oferts.
En conclusió, es considera que el projecte és viable i resulta convenient continuar
amb el disseny de les fases posteriors per tal d’obtenir resultats més precisos.
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Capítol 8
Anàlisi de l’impacte ambiental
En aquest capítol es realitza un anàlisi de l’impacte que provoquen les aeronaus
sobre les persones i el medi.
En primer lloc, la secció 8.1 analitza els efectes de les emissions contaminants dels
motors. A continuació, la secció 8.2 tracta la contaminació acústica. Finalment, la
secció 8.3 exposa el problema de la contaminació de les masses forestals a causa de
les descàrregues de retardants químics.
8.1 Emissions dels motors
Tots els motors aeronàutics convencionals expulsen gran quantitat de residus con-
taminants degut a la combustió que realitzen per produir l’empenyiment. Aquests
són una barreja de gasos i partícules que tenen efectes nocius sobre les persones i
el medi ambient. A continuació es descriuen els principals residus de la combustió
dels motors i els seus efectes sobre la salut [41]:
• Monòxid de carboni CO. És el residu més abundant, produït en grans quan-
titats durant el ralentí. La seva inhalació progressiva en petites quantitats
provoca un deteriorament del sistema cardiovascular.
• Òxids de nitrogen NOX . És el segon residu més abundant, produït especial-
ment durant la fase d’aproximació. Provoca infeccions de les vies respiratòries,
pluja àcida, disminució de la visibilitat i contribueix a la formació d’ozó.
155
Capítol 8. Anàlisi de l’impacte ambiental
• Hidrocarburs no cremats. Habitualment una part del combustible no es cre-
ma i s’expulsa a l’atmosfera, sobretot en règim de ralentí. Tot i així, ens els
últims anys han disminuït significativament gràcies a l’evolució dels motors.
• Ozó O3. Produeix un greu deteriorament de les funcions pulmonars i un aug-
ment de les infeccions a les vies respiratòries. En el cas del medi ambient,
deteriora els cultius i en redueix la resistència enfront a plagues.
• Òxids de sofre SOX . Provoca irritació de les vies respiratòries, opressió res-
piratòria, espasmes de laringe i deteriorament dels conreus.
• Partícules de matèria. Tenen uns efectes altament perjudicials: mort prema-
tura, deteriorament del sistema cardiovascular i respiratori, canvis en l’estruc-
tura del teixit pulmonar i disminució de la capacitat del sistema immunològic.
A més, embruten el medi ambient i redueixen significativament la visibilitat.
• Compostos orgànics volàtils. Provoquen irritació ocular i de les vies respira-
tòries, mals de cap i marejos, alteració visual i deteriorament de la memòria.
Una vegada l’avió ha passat per una zona de l’atmosfera deixa rere seu una estela
de vapor condensat que s’anomena contrail. Aquests petits núvols contenen grans
quantitats de les partícules contaminants exposades, que es mantenen en suspen-
sió a l’atmosfera i en modifiquen les seves propietats. Bàsicament contribueixen a
incrementar l’efecte hivernacle augmentant la temperatura global del planeta. A
continuació la figura 8.1 mostra com es produeix aquest efecte.
Figura 8.1. Efecte de les partícules contaminants sobre l’atmosfera [42]
Per una banda, part de la radiació incident provinent del sol es veu directament
reflectida pels contrails i no penetra a capes més baixes de l’atmosfera. D’altra banda,
la radiació infraroja IR emesa per la superfície terrestre cap a l’espai exterior tampoc
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pot travessar els núvols de partícules, així doncs es veu redirigida de nou cap al
planeta. Per tant, els contrails tenen un doble efecte benefici-perjudici.
Per avaluar quina és la conseqüència neta d’aquests gasos emesos per les aeronaus
es presenta la figura 8.2. Aquesta mostra el còmput beneficis-perjudicis de tots els
efectes produïts per la contaminació dels motors aeronàutics.
Figura 8.2. Còmput dels efectes produïts per la contaminació dels motors aeronàutics [43]
La figura 8.2 mostra l’efecte dels productes de la combustió dels motors sobre la
radiació incident a la superfície terrestre, en vermell els que l’incrementen i en blau
els que la disminueixen. S’observa com el còmput global és clarament positiu, de
manera que contribueixen negativament a l’efecte hivernacle. Ara bé, cal destacar
que la contribució de l’aviació sobre el total de l’escalfament global és només del
3,5% [44].
Per observar la concentració d’aquests gasos contaminats, és interessant veure quina
ha estat l’evolució de la quantitat de contrails que ocupen permanentment l’atmosfe-
ra. La figura 8.3 mostra la concentració de contrails a l’any 1992. En canvi la figura
8.4 mostra la previsió per l’any 2050.
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Figura 8.3. Concentració de contrails persistents a l’any 1992 [45]
Figura 8.4. Previsió de la concentració de contrails persistents per l’any 2050 [45]
S’observa com l’increment previst és extremadament elevat si no es prenen mesures
urgents per evitar-ho.
Precisament per això, la ICAO (International Civil Aviation Organization) estableix
una normativa referent a les màximes emissions permeses per als motors en el seu
Annex 16: Environmental Protection, Volume II - Aircraft Engine Emissions [46]. Tot
i així, aquestes regulacions només apliquen sobre els motors turbo-fan i turbo-jet
degut a que són els més contaminants.
També els constructors, d’una banda forçats per les normatives i d’altra pels ope-
radors que exigeixen millors prestacions, cada vegada desenvolupen motors amb
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menors consums i millors eficiències; el que alhora es tradueix en una disminució
dels residus contaminants. La figura 8.5 mostra aquesta tendència.
Figura 8.5. Evolució de l’eficiència i del consum dels motors aeronàutics [47]
A la figura anterior, s’observa en punts blancs la disminució en el consum de com-
bustible i en punts negres l’augment de l’eficiència.
8.2 Soroll
El cas de la contaminació per gasos és un procés que habitualment passa desaper-
cebut degut a que actua lentament i no resulta evident. En canvi, la contaminació
acústica es fa és notòria i té molta incidència sobre la vida quotidiana que es desen-
volupa prop dels aeroports.
Degut als alts nivells de soroll produïts per les aeronaus, és habitual que els aerò-
droms canviïn les configuracions de pista durant la nit per minimitzar les molèsties
als nuclis de població contigus. Per comprendre fins a punt les aeronaus produeixen
un perjudici sobre les persones i el medi, la figura 8.6 mostra l’empremta acústica
que deixen algunes aeronau sobre el terreny durant l’enlairament.
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Figura 8.6. Empremta acústica d’alguns avions sobre el terreny durant l’enlairament [48]
A la figura anterior s’observa, que en funció de l’aeronau, aquesta empremta pot
tenir una llargada de diversos quilòmetres. En conseqüència, és important limitar
els nivells de soroll màxims permesos i evitar, en la mesura que sigui possible, so-
brevolar nuclis de població a baixa altitud.
També resulta d’interès analitzar quin és l’origen del soroll produït per les aeronaus.
A continuació la figura 8.7 mostra una gràfica al respecte.
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Figura 8.7. Gràfica sobre l’origen del soroll produït per les aeronaus [49]
S’observa que la producció de soroll és bàsicament deguda al motor, tot i que també
en produeix el fuselatge.
La ICAO al seu Annex 16: Environmental Protection, Volume I - Aircraft Noise [50]
imposa uns nivells de soroll màxim segons tres condicions diferents:
• Soroll d’enlairament. Es mesura a una distància de 6,5 km des de l’inici del
recorregut d’enlairament.
• Soroll lateral. Es mesura al llarg de la línia paral·lela a l’eix de pista que dista
450 m d’aquest.
• Soroll d’aproximació. Es mesura en el punt subavió quan aquest es troba a
una distància de 2 km respecte l’inici de la pista.
Per cadascun d’aquests casos s’estableixen un límits màxims que varien en funció del
pes a l’enlairament i la tipologia de motor.
Els límits que aquesta normativa imposa sobre l’aeronau en desenvolupament són:
• Soroll d’enlairament: 89 EPNLdb.
• Soroll lateral: 94 EPNLdb.
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• Soroll d’aproximació: 98 EPNLdb.
Les unitats EPNdb són els decibels referents a l’escala de «nivell efectiu de soroll
percebut» (Efective Percieved Noise Level). Aquesta escala mesura el nivell de soroll
percebut i té en compte efectes de duració i de presència de tons purs [51].
8.3 Retardants químics
L’ús dels retardants químics sobre les masses forestals requereix un anàlisi previ
abans del seu ús. Cal tenir en compte l’impacte ambiental que provoquen i valorar en
cada cas si és preferible sotmetre la massa forestal al foc o ruixar-la amb retardants.
Aquests, per la seva composició, actuen com a potents fertilitzants que poden bene-
ficiar als vegetals. Tot i així, al trobar-se en elevades concentracions acaben derivant
en un excés hídric i de fertilització, cosa que comporta la mort de moltes llavors. En
aquests casos es considera que un percentatge de mort acceptable es troba al voltant
del 50% [6].
L’efecte sobre els animals terrestres és pràcticament nul degut a que la majoria d’ells
abandonen la zona només en declarar-se les primeres flames. Ara bé, els medis aquà-
tics es veuen fortament alterats degut a la presència d’amoníac en els retardants. És
per això que cal evitar les descàrregues prop de les fonts d’aigua [6].
En el cas de les persones el major perill es troba a les bases on es preparen les
mescles. Si aquests retardants entren en contacte amb la pell o s’inhalen els seus
vapors poden produir irritacions degut a l’alt contingut en sals [6], és per això que
s’han de manipular amb especial cura usant ulleres i màscares.
També les unitats terrestres que treballen sota els punts de descàrrega de les aero-
naus pateixen els seus efectes. El major risc és la inhalació dels gasos produïts per
la crema de la vegetació que ja ha estat tractada, però degut a les corrents de vent
produïdes pel foc es dispersen fàcilment i no tenen una gran afectació.
Per últim, convé destacar que de tots els components del retardants els més conta-
minants són els agents anticorrosius, però sempre són dels que es troben en menor
concentració.
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Pla de manteniment
El manteniment és un aspecte fonamental per la vida de l’aeronau ja que és l’única
manera d’assegurar que se segueixi operant en condicions d’aeronavegabilitat. És
el fabricant qui elabora el pla de manteniment alhora que desenvolupa el disseny.
Aquests manuals requereixen una gran precisió i complexitat ja que cobreixen amb
detall totes les parts de l’aeronau. Degut a que el present treball és només la fase
de disseny preliminar, en aquest capítol s’estableixen les línies generals del mante-
niment habitual per l’aeronau en projecte que, a mesura que s’avanci cap a fases de
disseny posteriors, s’haurà de seguir desenvolupant.
A continuació s’exposen aquests trets generals del manteniment per diferents parts
de l’avió.
Fuselatge
• Al finalitzar la jornada d’operacions d’extinció d’incendis, cal procedir a un
rentat de tota l’aeronau amb aigua dolça per evitar possibles danys deguts a la
corrosió de la sal marina i els retardants químics.
• Cal revisar de manera habitual l’estanquitat de la zona del tren d’aterratge per
evitar danys a l’estructura principal del fuselatge.
• Sempre després de realitzar una operació d’embarcament o desembarcament,
(entrada o sortida de l’aigua des d’una base terrestre), cal comprovar que no
hagi patit danys per col·lisió la zona de l’step i el col·lector del sistema de
recàrrega de dipòsits d’aigua.
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• Abans de realitzar qualsevol operació amfíbia, cal comprovar que les juntes de
les portes d’accés i les d’emergència mantinguin l’estanquitat de la cabina.
Ala
Les operacions que es descriuen a continuació no s’han de realitzar de manera habi-
tual, només després d’un nombre de cicles de càrrega determinat.
• Cal comprovar si hi ha hagut aparició de fissures a la zona de l’encast.
• Cal comprovar que el revestiment de l’ala no hagi patit deformacions plàsti-
ques a l’extradós, sobre els llarguers principals prop de l’encast.
• S’ha de retirar el revestiment que cobreix l’estructura de l’encast i accedir di-
rectament als llarguers principals per comprovar si s’han produït deformacions
plàstiques.
• Cal revisar després de cada vol si el caire d’atac ha rebut impactes que hagin
perforat o alterat significativament la forma del perfil alar.
Estabilitzadors de cua
Les operacions que es descriuen a continuació no s’han de realitzar de manera habi-
tual, només després d’un nombre de cicles de càrrega determinat.
• S’ha de comprovar si hi ha hagut aparició de fissures a la zona de l’encast,
especialment de l’estabilitzador horitzontal.
• S’ha de revisar el revestiment de l’estabilitzador horitzontal a la zona de l’ex-
tradós prop de l’encast, per detectar si s’han produït deformacions plàstiques.
Aviònica i sistemes
• Al finalitzar cada vol s’han de netejar amb especial atenció tots els tubs pitot i
sondes per tal d’evitar lectures errònies.
• Després de realitzar un nombre de cicles de càrrega concret, cal comprovar si
els actuadors del sistema fly-by-wire segueixen donant les deflexions necessà-
ries de les superfícies de control.
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• Cal comprovar de manera regular que el sistema de captació d’aigua i els di-
pòsits de líquids extintors no hagin perdut l’estanquitat.
Planta motora
• Al finalitzar cada vol s’ha de revisar que l’hèlix no hagi patit erosions degut al
contacte amb l’aigua a grans velocitats.
• Cada 3.000 hores de vol cal realitzar un manteniment bàsic dels motors turbo-
hèlix [52].
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Capítol 10
Conclusions
Els avions amfibis presenten un gran avantatge davant les aeronaus convencionals:
no precisen de gaire inversió en infraestructures, fet que els proporciona gran poli-
valència i capacitat d’operació en llocs remots. Aquesta característica ha propiciat
la seva expansió com a aeronaus d’aviació general a Nord-Amèrica, ja que resulta
més econòmic desenvolupar espais per a aquests avions que invertir en aeròdroms
per aeronaus convencionals. Per contra, a Europa el seu ús és molt residual, gairebé
exclusivament per a l’extinció d’incendis.
És en aquest àmbit de la lluita contra el foc on les aeronaus amfíbies poden aprofitar
el seu potencial. Gràcies a la capacitat de realitzar càrregues en llacs i embassaments
eviten haver de retornar a la base per reomplir els dipòsits, de manera que augmen-
ta la capacitat d’extinció alhora que s’estalvia temps i combustible. Ara bé, la seva
utilització en incendis forestals requereix una gran coordinació. Si actuen amb in-
dependència de les unitats terrestres la seva eficiència disminueix notablement, fins
al punt de resultar completament prescindibles.
De l’estudi de les operacions aèries en incendis forestals es desprèn que les manio-
bres realitzades amb més freqüència no suposen un risc estructural per l’aeronau.
En canvi, sí resulta imprescindible incrementar al màxim la visió des de la cabina per
facilitar les descàrregues de precisió. És per això que s’han dissenyat unes finestres
que permeten obtenir una visió gairebé en la mateixa vertical de l’aeronau.
L’anàlisi del mercat presentat al segon capítol mostra l’existència d’una demanda
d’aquest tipus d’avions dedicats a l’extinció d’incendis; ara bé, sobte el fet que no-
més s’hagi desenvolupat un únic avió específicament amb aquest objectiu, mentre
que la resta són meres adaptacions d’aeronaus comercials. Precisament la falta de
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dades de models específics ha estat una de les majors dificultats a l’hora d’iniciar
el dimensionament preliminar. En aquest mateix anàlisi de mercat es conclou que
seria interessant ampliar el ventall de funcionalitats de l’aeronau per tal de fer-la
més competitiva. És per això que el disseny desenvolupat permet que aquesta pugui
realitzar tasques d’observació, salvament marítim, transport sanitari i accés a illes
remotes.
També suposa un esforç afegit el desenvolupament d’una zona de flotació, anàloga a
la dels vaixells, que implica l’ús d’uns coneixements completament desconeguts per
a la majoria d’enginyers aeronàutics. A més, no es tracta d’aplicar els conceptes de
la nàutica d’entrada, sinó que s’han d’estudiar per tal d’encabir-los en un fuselatge
d’avió. El resultat d’aquesta reflexió porta a que el disseny del fuselatge i la zona
de flotació no són del tot compatibles, de manera que cal trobar un compromís per
tal de satisfer tots els requisits. Un exemple d’aquesta incompatibilitat és que, per
l’aeronau en desenvolupament, el nivell de l’aigua quan l’avió resta estàtic surant
és major que el nivell del pis interior de la cabina. En aquest cas els requisits de
flotació demanaven augmentar les dimensions del fuselatge per disminuir el nivell
de l’aigua, en canvi els requisits aerodinàmics demanaven reduir-lo al màxim per
minimitzar la resistència. És per això que s’ha optat per una solució intermèdia:
assumir aquesta discrepància en els nivells i solucionar-ho amb la instal·lació de
portes que s’obrin per trams. De manera que si s’han d’obrir mentre s’està a l’aigua
es faci usant el tram superior de la porta, i la part inferior resti tancada impedint
l’entrada d’aigua a la cabina.
El perfil alar NACA 3517 escollit proporciona un gruix d’ala considerable, de manera
que s’obté una estructura resistent enfront els elevats factors de càrrega obtinguts.
A més, presenta menors moments de capcineig que el perfil de l’aeronau competi-
dora, cosa que permet una reducció de les superfícies de cua i una disminució de
la resistència aerodinàmica. Per altra banda, el disseny de l’ala proposat és el més
simple possible degut a que la baixa velocitat de creuer no precisa de solucions més
eficients. Aquest fet també suposa un estalvi econòmic a nivell de fabricació.
També cal destacar les conclusions extretes de l’estudi d’estabilitat hidrostàtica. És
habitual que aquest tipus d’aeronaus presentin una bona estabilitat longitudinal
però una marcada inestabilitat lateral. Aquest fet es corregeix mitjançant la ins-
tal·lació de flotadors a les ales que impedeixin que l’aeronau bolqui.
De les dades obtingudes del dimensionament preliminar i les proporcionades per
el fabricant Bombardier de la seva aeronau Bombardier 415, és desprèn una carac-
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terística peculiar d’aquest tipus d’avions: el fet que mai puguin enlairar-se amb la
màxima càrrega d’extinció. Precisament el seu disseny està expressament concebut
per aprofitar al màxim la capacitat de càrrega dels dipòsits d’aigua en creuer. D’a-
questa manera és possible reduir la superfície alar i la potència màxima del motor,
el que en definitiva es tradueix en un estalvi de combustible. Ara bé, aquesta carac-
terística afegeix complicació al dimensionament preliminar degut a que difereix del
disseny estàndard d’aeronaus.
Les actuacions de càrrega i descàrrega d’aigua resulten especialment difícils de mo-
delar degut a la gran quantitat de variables: distància des de la base d’operacions
a l’incendi, disponibilitat de punts de presa d’aigua prop del foc, la mida d’aquests
punts per si permeten recàrregues total o parcials, orografia del terreny, etc.
El motor escollit correspon a un turbo-hèlix desenvolupat expressament per satisfer
les necessitats dels avions contra incendis. Val a dir que els motors alternatius pre-
senten una millor eficiència propulsiva i un menor consum específic, però s’escull un
turbo-hèlix degut a que aquest conté menys parts mòbils i permet estalviar costos
de manteniment.
D’altra banda, tal i com es recull a l’anàlisi de l’impacte ambiental, els motors aero-
nàutics produeixen gran quantitat de partícules i gasos contaminats que perjudiquen
greument la salut de les persones i del medi ambient. És per això que en els últims
anys s’han desenvolupat normatives al respecte que procuren limitar l’impacte de
l’aviació sobre la qualitat de l’aire.
L’anàlisi ambiental també recull dues problemàtiques més: l’impacte acústic i dels
retardants químics. El cas d’aquests últims és especialment preocupant pels efectes
nocius sobre la flora, i destaca que l’índex de mort dels fruits i llavors se sol situar al
voltant del 50% en aquelles zones on s’hagin produït les descàrregues.
En aquest projecte també s’han establerts uns punts de partida per al pla de man-
teniment de l’aeronau, que té un paper essencial per mantenir l’avió en condicions
d’aeronavegabilitat.
Finalment destaquen els bons resultats obtinguts enfront l’aeronau competidora tant
a nivell de disseny com d’actuacions i preu final. Ara bé, degut a que el present
projecte és la fase de disseny preliminar, cal desenvolupar fases posteriors per tal
d’obtenir un resultat més acurat.
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Annex A
Codi: Estimació de les masses
El codi que es presenta a continuació és una modificació del desenvolupat per A.




W_PL=(3000)*2.20462262; %Sizing Payload from kg to lbs
W_crew=2*80*2.20462262; %Crew mass from kg to lbs
%Guessing a likely value of take-off weight (W_TO_guess)
W_TO_guess=41400; %In lbs





%Calculation of W5_W4 (cruise) by means of Breguet's range equation for
%propeller-driven airplanes





%Calculation of W6_W5 (loiter) by means of Breguet's endurance equation for
%propeller-driven airplanes
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%E_ltr will be considered 300s. Expressed in hours
E_ltr=60*5/3600;






%Calculation of W8_W7 (cruise drop water) by means of Breguet's range
%equation for propeller-driven airplanes
R_cr=0.5*0.621371192; %Cruise range from km to miles
eta_p=0.82;




%Calculation of W10_W9 cruise by means of Breguet's range equation for
%propeller-driven airplanes






W12_W11=0.990; %Landing, taxi and shut down
M_ff=W1_WTO*W2_W1*W3_W2*W4_W3*W5_W4*W6_W5*W7_W6*W8_W7*W9_W8*W10_W9*W11_W10*W12_W11;
W_TO=W_TO_guess;
W_F_used=(1-M_ff)*W_TO; %Result in lbs
fprintf('FUEL USED [kg]:');
fprintf('\t%f',W_F_used/2.20462262);
%% RESERVE FUEL GENERAL AVIAION CASE (ICAO ANNEXE 6 PART2)
%30min cruising at normal altitude
%Calculation of W25_W24 by means of Breguet's endurance equation for
%propeller-driven airplanes
%E_ltr will be considered 1800s. Expressed in hours
E_ltr=60*30/3600;
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W_F=W_F_used+W_F_res; %Result in lbs
fprintf('\nFUEL WEIGHT [kg]:\t%f',W_F/2.20462262 );
%Tentative value for W_OE
W_OE_tent=W_TO_guess-W_F-W_PL;
%Tentative value for W_E
W_tfo=0;%Neglected at this stage as Roskam Vol.I chap. 2 suggests
W_E_tent=W_OE_tent-W_crew-W_tfo;
%2.5.Finding the allowable value for W_E
%Using figure 2.13 Roskam Vol.I chap. 2
W_E=25100; %in lbs
%At this point we must compare the values for W_E and W_E_tent and adjust





fprintf('\nEMPTY WEIGHT [kg]:\t%f',W_E_tent/2.20462262 );
fprintf('\nOPERAING EMPTY WEIGHT [kg]:\t%f', (W_E_tent+W_crew)/2.20462262);
fprintf('\nPAYLOAD WEIGHT [kg]:\t%f',W_PL/2.20462262 );
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Annex B
Càlcul de les corbes polars
L’estimació de les corbes polars es realitza mitjançant el mètode exposat pel Dr. J.
Roskam al capítol 3.4.1 de la referència [22].
Prenent una corba polar parabòlica, el coeficient de resistència de l’aeronau es des-
criu mitjançant l’equació B.1.
CD = CD0 +
C2L
pi ·A · e (B.1)
On CD és el coeficient de resistència, CD0 el coeficient de resistència paràsita calcu-
lat amb l’expressió B.2, CL el coeficient de sustentació, A l’allargament de l’ala i e el
factor d’eficiència d’Oswald.





On CD0 és el coeficient de resistència paràsita, f l’àrea paràsita equivalent en ft
2
calculada amb l’expressió B.3, S la superfície alar en ft2 i ∆CD0 un increment del
coeficient de resistència paràsita degut a la configuració dels flaps i el tren d’aterrat-
ge.
L’equació B.3 mostra l’expressió de l’àrea paràsita equivalent.
f = 10 exp [a+ b · (c+ d · log10WTO)] (B.3)
On f és l’àrea paràsita equivalent en ft2, a i b són paràmetres que s’extreuen de
la taula 3.4 de la referència [22] (que alhora depenen d’un coeficient de fricció Cf
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estimat a partir de la figura 3.21b de la mateixa referència), c i d són paràmetres
que varien en funció del tipus d’aeronau i s’extreuen de la taula 3.5 de la referència
[22], i WTO és el pes màxim a l’enlairament en lbs.
Els paràmetres ∆CD0 i e s’estimen mitjançant la taula 3.6 de la referència [22]. Els
valors obtinguts per les diferents configuracions de vol es mostren a la taula B.1.
Taula B.1. Paràmetres ∆CD0 i e estimats per les diferents configuracions de vol
Configuració de vol ∆CD0 e
Neta 0 0,85
Flaps d’enlairament 0,015 0,80
Flaps d’aterratge 0,065 0,75
Flaps d’aproximació 0,055 0,77
Tren d’aterratge obert 0,020 0,80
La resta de dades considerades en aquest cas es mostren a la taula B.2.
Taula B.2. Altres dades considerades per estimar les corbes polars
a b c d WTO [lbs] S [ft
2] A
−2,3979 1 0,6295 0,6708 41.400 1.095 7.5626
Finalment, després de substituir a les equacions aquests valors s’obtenen les expres-
sions de les corbes polars que es mostren a la taula B.3
Taula B.3. Corbes polars per a cada configuració de vol
Condició de vol Expressió de la polar
Configuració neta CD = 0,0195 + 0,0495 · C2L
Flaps d’enlairament i tren obert CD = 0,0545 + 0,0526 · C2L
Flaps d’enlairament i tren plegat CD = 0,0345 + 0,0526 · C2L
Flaps d’aproximació i tren obert CD = 0,0745 + 0,0547 · C2L
Flaps d’aterratge i tren obert CD = 0,1045 + 0,0561 · C2L
Flaps d’aterratge i tren plegat CD = 0,0845 + 0,0561 · C2L
La figura B.1 mostra la seva representació gràfica obtinguda mitjançant el codi en
Matlab presentat a l’annex C.
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Flaps enlairament, tren obert
Flaps enlairament, tren plegat
Flaps aproximació, tren obert
Flaps aterratge, tren obert
Flaps aterratge, tren plegat
Figura B.1. Corbes polars per diferents configuracions de vol
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Annex C
Codi: Estimació de la superfície
alar, la potència del motor i les
corbes polars
El codi que es presenta a continuació és una modificació del desenvolupat per A.
Ramonjoan en el projecte RB-14 [53].
%%%%ESTIMATING WING AREA (S), TAKE-OFF THRUST (T_TO) AND MAXIMUM LIFT%%%%
clear all;
clc;
W_TO=41400; %Units in lbs
MASW=W_TO+(2200*2.20462262); %Units from kg to lbs













%Units: psf = lb/ft^2
%Stall speed MASW
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%Wing loading. Units: psf = lb/ft^2
%3.2.Sizing to take-off distance requirements




%Units: psf = lb/ft^2
%3.2.Sizing to MASW




((C_L_max_landing*0.0765)/1.44))*(W_TO/MASW); %Wing loading. Units: psf = lb/ft^2




V_s_L=(V_A/1.3)*0.514444444; %from kts to m/s
W_S_L=(0.5*rho*(V_s_L^2)*C_L_max_landing*0.0208854)*(W_TO/W_L); %Wing loading.
%Units: psf = lb/ft^2
%3.4.Sizing to climb requirements








S=1095; %It is the second iteration value resulting of the previous one.
%First iteration with Bombardier cl415 value (1080 ft)
wingspam=91; %It is the second iteration value resulting of the previous one.







%Take-off climb: FAR 25.111 OEI (see Roskam Part I, pag 144)
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%Units: psf = lb/ft^2
C_D_111_polar=C_D_0+incr_C_D_0_TO_flaps+CL.^2/(pi*A*e);
%Take-off climb: FAR 25.121 OEI (see Roskam Part I, pag 144)














%Take-off climb: FAR 25.121 OEI (see Roskam Part I, pag 144)







%Units: psf = lb/ft^2
C_D_121_c_polar=C_D_0+incr_C_D_0_TO_flaps+CL.^2/(pi*A*e);
%Take-off climb: FAR 25.121 OEI (see Roskam Part I, pag 144)







%Units: psf = lb/ft^2
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C_D_121_d_polar=C_D_0+CL.^2/(pi*A*e);
%Landing climb: FAR 25.119 AEO (see Roskam Part I, pag 144)







%loading. Units: psf = lb/ft^2
C_D_119_polar=C_D_0+incr_C_D_0_gear+incr_C_D_0_L_flaps+CL.^2/(pi*A*e);
%Landing climb: FAR 25.121 AEO (see Roskam Part I, pag 144)









(W_TO/W_L);%Wing loading. Units: psf = lb/ft^2
C_D_121_landing_polar=C_D_0+incr_C_D_0_gear+incr_C_D_0_Apro_flaps+CL.^2/(pi*A*e);





%Wing loading. Units: psf = lb/ft^2
%3.6.Sizing to cruise speed requirements
%MAX Cruise speed = 360 km/h->224mph at 85% power, SL ant TOW
I_p=1.32;%From Table 3.29
W_S_cruise=I_p^3.*W_P;%Wing loading. Units: psf = lb/ft^2
factor_conversio=4.44822162825/0.09290304; %This is for plot in SI units
















legend('Perdua maxim pes enlairament','Perdua maxim pes despres de carrega',
'Enlairament', 'Enlairament despres de carregar aigua','Aterratge',
'Ascens FAR 25.111', 'Ascens FAR 25.121 a Vlof', 'Ascens FAR 25.121 a 1.2VsTO',
'Ascens FAR 25.121 segon segment','Ascens FAR 25.121 ascens final',
'Ascens FAR 25.119 aterratge frustrat','Ascens FAR 25.121 aproximacio frustrada',
'Maniobra','Creuer');
figure






legend('Configuracio neta','Flaps enlairament, tren obert',
'Flaps enlairament, tren plegat', 'Flaps aproximacio, tren obert',
'Flaps aterratge, tren obert', 'Flaps aterratge, tren plegat' )
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Annex D
Codi: Disseny dels estabilitzadors
de cua
El codi que es presenta a continuació és una modificació del desenvolupat per R.




bv=4820; %altura de la cua en mm
Sv=17290000; %area de la cua vertical mm^2
phi=0.24; %relacio entre corda root 1 i root 2
lambdav=0.59; %relacio entre corda tip i encastre de la cua vertical
%Plantegem el sistema d'equacions a resoldre matricialment
%Atencio l'ordre de les incognites sera: B=[Ctv Crv Ctv2 Crv2]
A=[0 bv -(bv/2) (bv/2); -1 1 -1 1; -1 lambdav 0 0; 0 0 phi -1];






clear A B C;
%% Calcul del RUDDER
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ifraccioSr=0.35; %Percentatge de superficie de rudder respecte de la cua vertical
alpha=80; %angle rudder
Srudder=Sv*fraccioSr; %Superficie del Rudder
CRV2=bv/tand(alpha);
CRV=(Srudder/bv)+(Crv2/2)-(CRV2/2); %si CRV>Crv2
%% Calcul del pla Horitzontal
%Introduim parametres inicials
bh=9287; %embergadura de la cua horitzontal
Sh=30930000; %area de la cua horitzontal





%Plantegem el sistema d'equacions a resoldre matricialment
%Atencio l'ordre de les incognites sera: B=[Cth Crh]






clear A B C h;
%% Calcul del Elevator
fraccioSe=0.28; %Percentatge de superficie de rudder respecte de la cua horitzontal
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CL_max=1.95; %From XFLR5 simulations
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legend('Diagrama maniobres', 'Diagrama rafegues');
195 Roger Ayats López
Annex E. Annex. Codi: Diagrames de factors de càrrega
Roger Ayats López 196
Annex F
Codi: Factor de càrrega degut al
llançament d’aigua














Ylabel('Factor de Carrega [adim]')
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W=[11482:1:20979]';%Mass vector in kg
eta_p=0.9; %propeller efficiency
SHP=2380; %Engine SHP
alpha_max_cl=18.5*pi/180; %Angle for max. lift coefficient
S=101.73; %Wing surface in m^2
























legend('Configuracio neta','Configuracio enlairament','Configuracio aproximacio',
'Configuracio aterratge');
axis ([15,43,11482,20979])
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W_TO=18779*2.20462262; %Units from kg to lbs
W_OE=11482*2.20462262; %Units from kg to lbs
max_water_capacity=7037*2.20462262; %Units from kg to lbs
Range=1:1:3576;
for (X=1:1:3576)
%2.4.Determination of mission fuel weight (W_F)





%Calculation of W5_W4 (cruise) by means of Breguet's range equation for
%propeller-driven airplanes
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W12_W11=0.990; %Landing, taxi and shut down
M_ff=W1_WTO*W2_W1*W3_W2*W4_W3*W5_W4*W11_W10*W12_W11;
W_F_used=(1-M_ff)*W_TO; %Result in lbs
%% RESERVE FUEL GENERAL AVIAION CASE (ICAO ANNEXE 6 PART2)
%30min cruising at normal altitude
%Calculation of W25_W24 by means of Breguet's endurance equation for
%propeller-driven airplanes
%E_ltr will be considered 1800s. Expressed in hours
E_ltr=60*30/3600;









W_F(X)=W_F_used+W_F_res; %Result in lbs











W_F(X)=W_F_used+W_F_res; %Result in lbs











Legend('Carrega de pagament', 'Combustible')
plot([2777 2777],[min(0),max(4297)],':','Color','black')
203 Roger Ayats López
Annex H. Annex. Codi: Diagrama càrrega de pagament/abast







W_TO=18779*2.20462262; %Units from kg to lbs
W_OE=11482*2.20462262;%Units from kg to lbs







%2.4.Determination of mission fuel weight (W_F)





%Calculation of W5_W4 (cruise) by means of Breguet's range equation for
%propeller-driven airplanes





Annex I. Annex. Codi: Càrrega d’extinció/distància al foc
W5_W4=1/exp(R_cr/(375*(eta_p/c_p)*L_D));
%Calculation of W6_W5 (loiter) by means of Breguet's endurance equation for
%propeller-driven airplanes
%E_ltr will be considered 300s. Expressed in hours
E_ltr=60*5/3600;







%Calculation of W8_W7 (cruise drop water) by means of Breguet's range
%equation for propeller-driven airplanes





W9_W8=0.9850; %Climb empty (no payload).
%Calculation of W10_W9 (cruise empty) by means of Breguet's range equation
%for propeller-driven airplanes






W12_W11=0.990; %Landing, taxi and shut down
M_ff_1=W1_WTO*W2_W1*W3_W2*W4_W3*W5_W4*W6_W5*W7_W6*W8_W7;
M_ff_2=W9_W8*W10_W9*W11_W10*W12_W11;
%% RESERVE FUEL GENERAL AVIAION CASE (ICAO ANNEXE 6 PART2)
%30min cruising at normal altitude
%Calculation of W25_W24 by means of Breguet's endurance equation for
%propeller-driven airplanes
%E_ltr will be considered 1800s. Expressed in hours
E_ltr=60*30/3600;
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W_F(X)=W_F_used+W_F_res; %Result in lbs















W_F(X)=W_F_used_new+W_F_res_new; %Result in lbs
W_PL(X)=W_PL(contador-1)-i; %Result in lbs
end
end
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Codi: Litres descarregats per
hora/distància al foc
%% LOW RANGE DROP ESTIMATION
liters=[210000 156100 123900 102900 88200 77000 67900 60900 55300 51100
46900 43400 40600 37800 35700 33600 32200 30100 28700 27300 26600 21700];
kilometers=[0 1.6 3.2 4.8 6.4 8 9.7 11.3 12.9 14.5 16.1 17.7 19.3 20.9
22.5 24.1 25.7 27.4 29 30.6 32.2 40.2];
plot(kilometers, liters,'LineWidth',2)
hold on
Xlabel('Distancia entre punt de recarrega i incendi [km]')
Ylabel('Aigua descarregada per hora [litres/h]')
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